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Sommario
Comete e asteroidi, essendo residui del processo di formazione del Sistema
Solare, rappresentano uno dei più interessanti obiettivi delle missioni
spaziali. Recenti missioni di successo, quali Hayabusa ,con il ritorno di
campione da un asteroide, e Dawn, che ha il compito di esplorare lo spazio
profondo, hanno rinnovato l’interesse verso questo tipo di missioni. Inoltre,
dato questi oggetti rappresentano un potenziale pericolo per la Terra, una
conoscenza più approfondita risulta essere molto importante al fine di
evitare possibili collisioni.
Basandoci su queste premesse, e grazie anche al fatto che il campo
gravitazionale di questi corpi è molto basso, che significa manovre di
cattura non dispendiose, è possibile sviluppare ed implementare questo tipo
di missioni. Nel lavoro di tesi proposto vengono analizzate missioni
interplanetarie che prevedono l’uso della propulsione elettrica e di manovre
di scambio gravitazionale. Particolare attenzione viene data ad un
particolare gruppo di asteroidi, i cosiddetti NEOs (Near Earth Objects). Il
classico metodo delle coniche raccordate viene associato ad elementi di
controllo ottimo, al fine di ottenere una legge di controllo che porti la sonda
verso l’asteroide obiettivo. Lo scambio gravitazionale viene usato per
ridurre il consumo di propellente. L’utilizzo della Propulsione Elettrica
Solare (SEP) permette di avere molti vantaggi rispetto alla propulsione
chimica: difatti il risparmio significativo di massa permette di avere una
massa totale del veicolo minore, oppure un aumento del payload da
installare a bordo. In più, l’uso della Propulsione Elettrica Solare permette
di aumentare le finestre di lancio, aumentando così la flessibilità della
missione, cosa che non avviene nei classici trasferimenti chimici.
Combinando insieme questo tipo di approccio con lo scambio
gravitazionale, si ottiene un maggiore risparmio di massa ed una notevole
diminuzione del tempo di trasferimento. Nel seguente lavoro vengono
studiate delle missioni di riferimento fissando il pianeta con cui avviene lo
scambio gravitazionale ed alcuni parametri orbitali. In base alle missioni di
riferimento scelte, nella seconda parte della tesi verrà effettuato il
dimensionamento preliminare dei sottosistemi, dando particolare importanza
al sottosistema di generazione di potenza.
Abstract
Comets and asteroids, as left-over bricks of the solar system formation
process, represent some of the more interesting targets for scientific space
missions. Recent successful missions, such as the Hayabusa sample return
mission and the on-going deep space probe, Dawn, renewed the interest in
such missions. Furthermore, these objects also represent potential threats for
Earth, therefore their knowledge and understanding is crucial to avoid any
possible collision.
Based on these premises and due to the rather inexpensive capture
manoeuvre to asteroids, allowed by their low gravity field, several missions
can be conceived, developed and implemented. In this study, interplanetary
swing-bys missions using Electric Propulsion are studied focusing the
interest on Near Earth Objects (NEOs). The classic patched conics
approximation is coupled with elements of optimal control theory in order to
steer the probe to the target asteroids. To reduce propellant mass
consumption gravity assisted manoeuvres are assumed.
The exploitation of the intrinsic characteristics of solar Electric Propulsion
offers significant advantages with respect to chemical propulsion. Despite
the power generation and conditioning penalty mass, the significant
propellant mass saving allows a reduction of the spacecraft total mass or an
increase of the payload mass. Furthermore, the use of solar Electric
Propulsion enlarges the launch windows increasing the flexibility for such
missions with respect to the ones of classical chemical patched-conics
transfers. Coupling this approach with swing-bys trajectories can further
increase the propellant mass saving with a minor increasing in the transfer
time. In this study several reference missions are designed considering a set
of suitable targets and a fixed swing-by sequence.
Based on a representative reference mission, in the second part of the study
also the preliminary design of a spacecraft is addressed. Each one of the
main subsystems is roughly sized in order to compute the preliminary mass
and power budget of the probe. Special emphasis and a more detailed design
is carried out on the power generation system to understand the main issues
arising at system level.
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Fig. 4.1: Variazione della Spinta tra 1 AU e 2 AU per una potenza
              pari a 35 kW e un impulso specifico di 4000 s
Fig. 4.2: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988 XB) 1° incontro:
              con linea fine blu è rappresentata l’orbita terrestre, con
              linea verde l’orbita di Marte,  in blu marcato la traiettoria
              balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la
              continuazione balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto (a)
              è rappresentata la traiettoria; a lato sono rappresentate la
              vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In basso
             (c) sono rappresentate le traiettorie corrispondenti alle C3
              iniziali.
Fig. 4.3: Andamento della velocità in funzione del tempo di
               trasferimento(d): in blu è rappresentato l’andamento della
               velocità corrispondente alla parte balistica della missione,
               in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla
               fase propulsa. Il salto di velocità è dovuto al passaggio
               nella sfera di influenza di Marte (e).
Fig. 4.4: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del
               tempo di trasferimento: in blu sono riportate le
               variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di
               missione balistiche iniziale e finale; in rosa è
               rappresentata la variazione della distanza eliocentrica
              durante il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.





Fig. 4.6: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In
               corrispondenza di T=1N è stato fissato il massimo valore
               di spinta.
Fig. 4.7: Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento:
               la parte rosa è relativa alla fase di missione propulsa, la blu
               a quella balistica (orbita Asteroide)
Fig. 4.8: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è
              rappresentato  l’angolo nel piano (), in blu l’angolo
              fuori dal piano()
Fig. 4.9: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del
               tempo di sparo
Fig. 4.10: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3
                iniziali. (g)  Tempo di sparo in corrispondenza dei sei
                valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento in
                corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
Fig. 4.11: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988 XB) 2° incontro:
                 con linea fine blu è rappresentata l’orbita terrestre, con
                 linea verde l’orbita di Marte,  in blu marcato la traiettoria
                 balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la
                 continuazione balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto
                 (a) è rappresentata la traiettoria; a lato sono rappresentate
                  la vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In
                  basso (c) sono rappresentate le traiettorie corrispondenti







Fig. 4.12: Andamento della velocità in funzione del tempo di
               trasferimento(d): in blu è rappresentato l’andamento della
               velocità corrispondente alla parte balistica della missione,
               in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla
               fase propulsa. Il salto di velocità è dovuto al passaggio
               nella sfera di influenza di Marte (e).
Fig. 4.13: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del
               tempo di trasferimento: in blu sono riportate le
               variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di
               missione balistiche iniziale e finale; in rosa è
               rappresentata la variazione della distanza eliocentrica
              durante il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
Fig. 4.14: Andamento spinta in funzione della distanza eliocentrica
Fig. 4.15: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In
               corrispondenza di T=1N è stato fissato il massimo valore
               di spinta.
Fig. 4.16: Consumo di massa in funzione del tempo di rasferimento:
               la parte rosa è relativa alla fase di missione propulsa, la blu
               a quella balistica (orbita Asteroide)
Fig. 4.17: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è
                rappresentato  l’angolo nel piano (), in blu l’angolo
                fuori dal piano()
Fig. 4.18: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del








Fig. 4.19: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3
                iniziali. (g)  Tempo di sparo in corrispondenza dei sei
                valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento in
                corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
Fig. 4.20: Traiettoria verso asteroide 52760(1998ML14)1° incontro:
                 con linea fine blu è rappresentata l’orbita terrestre, con
                 linea verde l’orbita di Marte,  in blu marcato la traiettoria
                 balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la
                 continuazione balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto
                 (a) è rappresentata la traiettoria; a lato sono rappresentate
                  la vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In
                  basso (c) sono rappresentate le traiettorie corrispondenti
                  alle C3 iniziali.
Fig. 4.21: Andamento della velocità in funzione del tempo di
               trasferimento(d): in blu è rappresentato l’andamento della
               velocità corrispondente alla parte balistica della missione,
               in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla
               fase propulsa. Il salto di velocità è dovuto al passaggio
               nella sfera di influenza di Marte (e).
Fig. 4.22: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del
               tempo di trasferimento: in blu sono riportate le
               variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di
               missione balistiche iniziale e finale; in rosa è
               rappresentata la variazione della distanza eliocentrica
              durante il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
 Fig. 4.23: Andamento spinta in funzione della distanza eliocentrica
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Fig. 4.24: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In
                corrispondenza di T=1N è stato fissato il massimo valore
                di spinta.
Fig. 4.25:Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento:
               la parte rosa è relativa alla fase di missione propulsa, la blu
               a quella balistica (orbita Asteroide)
Fig. 4.26: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è
                rappresentato  l’angolo nel piano (), in blu l’angolo
                fuori dal piano()
Fig. 4.28: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del
                 tempo di sparo
Fig. 4.29: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3
                iniziali. (g)  Tempo di sparo in corrispondenza dei sei
                valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento in
                corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
Fig. 4.30: Traiettoria verso asteroide 52760(1998ML14)1° incontro:
                 con linea fine blu è rappresentata l’orbita terrestre, con
                 linea verde l’orbita di Marte,  in blu marcato la traiettoria
                 balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la
                 continuazione balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto
                 (a) è rappresentata la traiettoria; a lato sono rappresentate
                  la vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In
                  basso (c) sono rappresentate le traiettorie corrispondenti
                  alle C3 iniziali.
     73





Fig. 4.31: Andamento della velocità in funzione del tempo di
               trasferimento(d): in blu è rappresentato l’andamento della
               velocità corrispondente alla parte balistica della missione,
               in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla
               fase propulsa. Il salto di velocità è dovuto al passaggio
               nella sfera di influenza di Marte (e).
Fig. 4.32: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del
               tempo di trasferimento: in blu sono riportate le
               variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di
               missione balistiche iniziale e finale; in rosa è
               rappresentata la variazione della distanza eliocentrica
              durante il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
Fig. 4.33: Andamento spinta in funzione della distanza eliocentrica
Fig. 4.34: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In
                corrispondenza di T=1N è stato fissato il massimo valore
                di spinta.
Fig. 4.35:Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento:
               la parte rosa è relativa alla fase di missione propulsa, la blu
               a quella balistica (orbita Asteroide).
Fig. 4.36: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è
                rappresentato  l’angolo nel piano (), in blu l’angolo
                fuori dal piano()
Fig. 4.37: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del
                tempo di sparo
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Fig. 4.38: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3
                iniziali. (g)  Tempo di sparo in corrispondenza dei sei
                valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento in
                corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
Fig. 4.39: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988XB) 2° incontro a
                 diverse quote di scambio gravitazionale: con linea fine
                 blu è rappresentata l’orbita terrestre, con linea verde
                 l’orbita di  Marte,  in blu marcato la traiettoria balistica,
                 in rosa la traiettoria propulsa, in nero la continuazione
                 balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto (a) si ha
                 l‘ingradimento delle tre traiettorie effettuate alle quote di
                 flyby di 250- 300- 350 km. A lato sono rappresentate le
                 traiettorie con le rispettive direzioni di spinta (b).
Fig. 4.40: Andamento della velocità in funzione del tempo di
                trasferimento(c): in blu è rappresentato l’andamento della
                velocità corrispondente alla parte balistica della missione,
                in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla
                fase propulsa. Il salto di velocità è dovuto al passaggio
                nella sfera di influenza di Marte (d): nell’ingrandimento si
                può vedere la differenza della traiettoria al variare della
               quota di passaggio.
Fig. 4.41: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo
               di trasferimento per le tre quote di riferimento: in blu sono
               riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di
               missione balistiche iniziale e finale; in rosa è rappresentata
               la variazione della distanza eliocentrica durante il periodo





Fig. 4.42: Andamento spinta in funzione del tempo propulso al
                variare delle quote di riferimento In corrispondenza di
                T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
Fig. 4.43:Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento:
               la parte rosa è relativa alla fase di missione propulsa, la blu
               a quella balistica (orbita Asteroide)
Fig. 4.44: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo alle quote di
                riferimento di 250- 300-350 km: in rosso è rappresentato
               l’angolo nel piano (α), in blu l’angolo fuori dal piano(β)
Fig. 4.45: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del
                tempo di sparo per le tre quote di riferimento
Fig. 4.46: (f)  Massa propulsa corrispondente ai tre valori di quota di
                flyby di riferimento. (g) Tempo di sparo in corrispondenza
               dei tre valori di quota di flyby di riferimento. (h) Tempo
               totale di trasferimento in corrispondenza dei tre valori di
               quota di flyby di riferimento.
Fig. 4.47: Traiettoria verso asteroide 52760(1998ML14)2° incontro
                 a diverse quote di scambio gravitazionale: con linea fine
                 blu è rappresentata l’orbita terrestre, con linea verde
                 l’orbita di  Marte,  in blu marcato la traiettoria balistica,
                 in rosa la traiettoria propulsa, in nero la continuazione
                 balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto (a) si ha
                 l‘ingradimento delle tre traiettorie effettuate alle quote di
                flyby di 250- 300- 350 km. A lato sono rappresentate le







Fig. 4.48: Andamento della velocità in funzione del tempo di
                trasferimento(c): in blu è rappresentato l’andamento della
                velocità corrispondente alla parte balistica della missione,
                in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla
                fase propulsa. Il salto di velocità è dovuto al passaggio
                nella sfera di influenza di Marte (d): nell’ingrandimento si
                può vedere la differenza della traiettoria al variare della
                quota di passaggio.
Fig. 4.49: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo
               di trasferimento per le tre quote di riferimento: in blu sono
               riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di
               missione balistiche iniziale e finale; in rosa è rappresentata
               la variazione della distanza eliocentrica durante il periodo
              di tempo in cui sono accesi i propulsori.
Fig. 4.50: Andamento spinta in funzione del tempo propulso al
                variare delle quote di riferimento In corrispondenza di
                T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
Fig. 4.51:Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento:
                la parte rosa è relativa alla fase di missione propulsa, la
                blu a quella balistica (orbita Asteroide)
Fig. 4.52: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo alle quote di
                riferimento di 250- 300-350 km: in rosso è rappresentato
               l’angolo nel piano (α), in blu l’angolo fuori dal piano(β)
Fig. 4.53: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del







Fig. 4.54: (f)  Massa propulsa corrispondente ai tre valori di quota di
                flyby di riferimento. (g) Tempo di sparo in corrispondenza
               dei tre valori di quota di flyby di riferimento. (h) Tempo
               totale di trasferimento in corrispondenza dei tre valori di
               quota di flyby di riferimento.
Fig. 4.55: Trasferimento diretto verso 7753 (1988XB) senza
                 l’utilizzo di scambio gravitazionale intermedio.
(a) Traiettoria con direzioni di sparo (b) consumo di
massa in funzione del tempo di sparo
Fig. 4.56: Trasferimento diretto verso 52760 (1998 ML14) senza
                 l’utilizzo di scambio gravitazionale intermedio.
(a) Traiettoria con direzioni di sparo (b) consumo di





Fig. 5.1: (a) Fairing Atlas V (401) [19] : Diametro interno 3750.1 in
(b) schema Atlas V (401)
Fig.5.2: Grafico Massa Payload in funzione della velocità di eccesso
              iperbolico per il lanciatore Atlas V (401). Si può notare che
              per le C3 scelte per lo studio il lanciatore è in grado di
              portare in orbita carichi superiori a quello considerato
Fig. 5.3: Fairing Ariane V : Diametro 4570 in, razzo Ariane V [20]
Fig. 5.4: Fairing Delta IV Medium : Diametro 4074 in, razzo Delta





Fig.5.5: (a) GRaND (b)VIR (foto di cortesia Jet Propulsion
              Laboratory JPL)
Fig.5.6: Confronto Flessibilità di missione e Potenza operativa tra
              propulsore a ioni NEXT e NSTAR  [24]
Fig.5.7: propulsori a ioni NEXT (a), T6 (b)
Fig.5.8: Serbatoio per Xenon
Fig.5.9: Ruote di momento/reazione NASA
Fig. 5.11: Budget massa percentuale asteroidi
Fig. 5.12: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988XB) con nuova
massa  iniziale M= 1565 kg
Fig. 5.13: Traiettoria verso asteroide 52760 (188ML14) con nuova
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INTRODUZIONE
Negli ultimi anni l’interesse per gli asteroidi si è rinnovato portando alla
realizzazione di missioni che hanno come scopo la conoscenza più
approfondita di questi corpi.
   In base alle recenti teorie sull’evoluzione del sistema solare, si accredita
come valida l’ipotesi per cui i pianeti giganti come Giove, Saturno, Urano e
Nettuno si siano formati da agglomerati di comete mentre i pianeti interni
come Mercurio, Venere, Terra e Marte da agglomerati di asteroidi e che,
quindi, le attuali comete e gli attuali asteroidi non siano altro che frammenti
rimanenti da questa formazione.
   Le comete sono prevalentemente formate da una mistura di ghiaccio,
sostanze volatili (biossido di carbonio, metano) e aggregati di polvere e si
suppone si siano formate nella fascia esterna e fredda del Sistema Solare; al
contrario, la maggior parte degli asteroidi, di natura rocciosa, si è formata
nella fascia interna, e quindi calda, del nostro sistema.
   Uno studio più approfondito di questi corpi permetterebbe, quindi, di
acquisire più informazioni riguardo l’origine del Sistema Solare. Ma questa
non è la sola ragione per cui gli asteroidi sono diventati uno tra i principali
obiettivi delle recenti e future missioni spaziali: due dei principali motivi
sono legati alla necessità della ricerca continua di nuove materie prime ed
alla possibilità di un impatto con la Terra.
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Lo studio di un particolare tipo di asteroidi, i cosiddetti Near Earth Objects
(NEOs), è legato al fatto che possono costituire una fonte di materie prime.
Se da un lato l’approvvigionamento di materie prime nello spazio per
supplire ad un potenziale esaurimento delle risorse terrestri non
sembrerebbe essere conveniente dal punto di vista economico, dall’altro,
particolare interesse suscita invece l’eventuale sfruttamento delle risorse dei
NEOs per uso spaziale, per la costruzione di nuove strutture o
alternativamente per la produzione di propellente utile ai veicoli spaziali,
tutto direttamente in loco.
   Per evitare impatti con il Pianeta, come obiettivo di studio viene preso un
particolare gruppo di asteroidi, i Near Earth Asteroids (NEAs), che risultano
pericolosi a causa della loro orbita troppo vicina, o che addirittura interseca
l’orbita terrestre. Questa categoria comprende anche comete e meteoroidi.
1.1    Asteroidi NEOs
1.1.1 Generalità
Un asteroide [1] è un corpo metallico e roccioso simile, per composizione, ad
un pianeta ma di dimensioni minori, solitamente privo di forma sferica, con,
in genere un diametro inferiore al chilometro, anche se non mancano corpi
di dimensioni più grandi, e orbite spesso caratterizzate da un’elevata
eccentricità. Asteroidi molto piccoli, con massa compresa fra 10-9 e 107 kg,
in genere frammenti derivanti da collisioni, sono conosciuti come
meteoroidi. La maggior parte degli asteroidi  orbita  in una regione nota
come Fascia Principale, che si trova ad una distanza compresa tra 2 e 4 AU
dal Sole tra Marte e Giove. Esistono delle zone, le cosiddette lacune di
Kirkwood, in cui gli asteroidi non possono orbitare perché verrebbero
espulsi a causa della risonanza orbitale con Giove.
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Possiamo suddividere gli asteroidi in due gruppi macroscopici:
Troiani
Costituiscono  un gruppo formato da oltre un migliaio di corpi con orbite
simili a quella di Giove. Si suddividono a loro volta in due gruppi: uno che
precede Giove di 60° nella sua orbita, e uno che lo segue alla stessa
angolatura. Questo gruppo di asteroidi occupa due dei 5 punti Lagrangiani
del sistema Sole- Giove dove le orbite sono stabili, L4 e L5.
Centauri
Gruppo di asteroidi che orbita attorno al Sole oltre l’orbita di Giove. Si
pensa che questi oggetti siano asteroidi o ex-comete che sono stati espulsi
dalle loro orbite originali e che le loro orbite attuali li portano in regioni
relativamente poco popolate dagli asteroidi tradizionali.
Come anticipato nel paragrafo precedente, gli asteroidi NEOs comprendono
tutti i corpi minori, come asteroidi e comete,  che si trovano a passare vicino
all’orbita terrestre durante il loro moto di rivoluzione attorno al Sole: si è
assunto che la distanza minima non superi 0.3 AU (circa 45 milioni di
chilometri).
   Se si considerano i soli asteroidi, allora si parla di  Near Earth Asteroids
(NEAs), categoria di cui fanno parte gli Earth- Crossing Asteroids (ECAs),
la cui orbita interseca la sezione di cattura terrestre, a causa dell’azione delle
perturbazioni a lungo termine dovute ai pianeti: sia i NEAs che gli ECAs
hanno possibilità fisiche di impattare con la Terra, e per questo
rappresentano un potenziale pericolo per il nostro pianeta.




Gli asteroidi sono classificati [2], in base al loro albedo, in tipi spettrali che
corrispondono alla composizione del materiale superficiale dell'asteroide.
Abbiamo quindi:
Asteroidi di tipo C: CARBONACEI
Appartiene a questa categoria il 75% degli asteroidi conosciuti. Sono
estremamente scuri (albedo 0,03) ed hanno all'incirca la stessa
composizione del Sole, tranne che per l'idrogeno e l'elio: contengono grandi
quantità di molecole di carbonio e di metalli. I loro spettri sono di colore
blu, molto piatti e senza strutture evidenti. Risiedono prevalentemente nelle
regioni più esterne della Fascia principale.
Asteroidi di tipo S: SILICEI
Appartiene a questa categoria il 17% degli asteroidi conosciuti. Sono corpi
relativamente luminosi (albedo 0,1 - 0,22) ed hanno una composizione
metallica, principalmente silicati di nichel, ferro e magnesio. Il loro spettro
ha una forte componente rossa ed è simile alle meteoriti ferrose. Risiedono
prevalentemente nelle regioni più interne della Fascia principale.
Asteroidi di tipo M: METALLICI
Di questa classe fanno parte quasi tutti gli altri asteroidi. Sono corpi
piuttosto brillanti (albedo 0,1 - 0,18), costituiti da nichel e ferro quasi puro.
Risiedono prevalentemente nelle regioni intermedie della Fascia principale.
Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
4
Con particolare attenzione agli asteroidi NEAs, questi si suddividono in tre
classi, i cui nomi derivano dal primo asteroide scoperto con caratteristiche
comuni agli altri della stessa categoria, in base alla combinazione di due
parametri orbitali, semiasse maggiore ed eccentricità, che determinano le
distanze di afelio e perielio.
1. Amor
Gli asteroidi Amor hanno una distanza di perielio compresa tra 1.017 e
1.03 AU: possono quindi attraversare l’orbita di Marte, ma solo
avvicinarsi esternamente a quella terrestre, che orbita tra 0.983 e 1.017
AU dal Sole.
2. Apollo
Gli asteroidi di tipo Apollo hanno semiasse maggiore dell’orbita a circa
1AU e distanza di perielio inferiore a 1.017 AU: di conseguenza
intersecano tutti l’orbita terrestre, nonostante il loro periodo sia
superiore all’anno.
3. Aten
Gli asteroidi di tipo Aten sono rari, e passano la maggior parte del tempo
nella zona interna all’orbita terrestre, incontrandola solo nei pressi
dell’afelio, quando raggiungono una distanza di circa 1 AU. Hanno
semiasse maggiore più piccolo di quello della Terra, quindi il loro
periodo risulta minore.
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Da questa breve descrizione si può riassumere che, tra le tre classi, solo gli
Apollo e gli Aten possono effettivamente intersecare l’orbita terrestre: i
primi si trovano esternamente, i secondi solitamente all’interno di questa.
                Fig. 1.1: Classi di asteroidi Amor, Apollo, Aten
1.2 Missioni spaziali  verso NEOs [3] [4]
Dato il rinnovato interesse verso gli asteroidi, negli ultimi anni sono state
effettuate molte missioni spaziali alla volta dei NEOs [3] [4], e molte altre
sono in fase di sviluppo per gli anni a venire.
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Di seguito verrà fatta una breve presentazione di queste missioni, con
particolare attenzione verso le missioni spaziali che utilizzano gli scambi
gravitazionali per raggiungere gli asteroidi obiettivo.
NEAR (Near Earth Asteroid Rendezvous)
La missione NEAR fa parte del
programma Discovery della
NASA. E’ stata lanciata il  17
Febbraio 1996 ed ha effettuato
un primo  flyby con l’asteoride
243 Mathilde per entrare
 nell’orbita di Eros nel 2000,
dopo un tentativo fallito a causa
di un problema al motore.                                      Fig. 1.2: Missione NEAR
Con questa missione è stato possibile monitorare i due asteroidi e defire le
loro caratteristiche. NEAR ha studiato Eros, asteroide di tipo S, da un’orbita
retrograda, a soli 35 km dal suo centro di massa. Il propulsore a propellente
chimico (idrazina/tetrossido di diazoto) ha prodotto un ΔV totale di 1450
m/s, con una spinta principale di 450 N.
DEEP SPACE 1
La sonda, la cui missione secondaria era quella di effettuare misurazioni e
fotografie dell'asteroide Braille e della cometa Borrelly, è partita da Cape
Canaveral il 24 ottobre 1998. Durante il passaggio su Braille ha effettuato
misurazioni sulla composizione e le dimensioni dell’asteroide, verificato
l’eventuale presenza di un campo magnetico e controllato le deviazioni del
vento solare.  Nel settembre del 2001 si è avvicinata a Borrelly per
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effettuare misurazioni fotografiche della cometa e rilevamenti del nucleo.
Questa parte aggiuntiva della missione è servita da base ad altre successive
(es. Rosetta). La missione principale consisteva
nel testare nuove tecnologie  spaziali in modo da
ridurre i costi e i rischi di future missioni. E’ stata
la prima sonda spaziale delle NASA ad usare un
propulsore elettrico come sistema di propulsione
primario: il nuovo motore a ioni allo Xenon,
caratterizzato da un impulso specifico di
1000÷3000 secondi, per una spinta di 92 mN alla
massima potenza.
STARDUST [5]
Il veicolo è stato lanciato il 7 Febbraio 1999 dal Kennedy Space Center di
Cape Canaveral, sollevata da un razzo vettore Delta per intercettare vari
oggetti astronomici in una complessa serie di flyby e gravity assists.
Durante la missione la sonda ha raccolto dallo spazio alcune molecole e
frammenti provenienti dalla cometa Wild 2, grazie ad uno speciale materiale
a bassissima densità chiamato aerogel, e ha anche incontrato la Cometa
Tempel 1 il 14 febbraio 2011. La missione è terminata il 24 marzo 2011,
quando la sonda ha esaurito tutto il combustibile. La sonda Stardust si è
immessa in un'orbita posta oltre a quella terrestre, ma intersecante con essa;
il razzo Delta II non aveva infatti abbastanza energia per raggiungere la
cometa Wild 2 direttamente, quindi la sonda ha effettuato un flyby con la
Terra nel gennaio 2001 per ampliare l'orbita in modo da raggiungere la
cometa. Durante la seconda orbita, la sonda raggiunge la cometa Wild 2 il 2
gennaio 2004 ed effettua un flyby. Sono stati raccolti campioni dalla coda
 Fig. 1.3: DS1 Motore a ioni NSTAR
Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
8
della cometa e riprese diverse fotografie del nucleo ghiacciato. Inoltre la
missione ha portato a termine diversi altri obiettivi, tra cui flyby a 3300 km
dell'asteroide 5535 Annefrank con la ripresa di varie fotografie il 2
novembre 2002, e l'acquisizione di polvere interstellare. Nei periodi di
marzo - maggio 2000 e luglio - dicembre 2002 la sonda venne angolata
verso un flusso di polvere che si riteneva proveniente dall'esterno del
sistema solare e furono raccolti dei campioni.
HAYABUSA [6]
Il veicolo spaziale Hayabusa, precedentemente noto come MUSES-C, è
stato lanciato nel maggio 2003 dalla JAXA, l’agenzia spaziale giapponese.
Lo scopo della missione è quello di atterrare sull’asteroide 25143 Itokawa e
di prelevare dei campioni dal suolo da riportare sulla Terra.
Dopo una mappatura del terreno da una distanza di 20 km, durante la quale
gli strumenti scientifici hanno permesso di determinarne la forma, le
dimensioni e gli elementi chimici ed un primo tentativo di discesa fallito,
Hayabusa ha effettuato un atterraggio morbido su Itokawa, nel novembre
del 2005. La sonda, dopo una serie di malfunzionamenti alla strumentazione
di bordo, ha effettuato il rientro in atmosfera nel giugno 2010 dopo che il
propulsore elettrico utilizzato aveva accumulato un incremento di velocità di
2.2 km/s.
DAWN
La missione Dawn [6] fa parte del programma Discovery della NASA E’ la
prima sonda che orbiterà intorno a due diversi corpi celesti. Altre sonde
hanno effettuato flyby di più di un pianeta, come ad esempio la sonda
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Galileo, (Venere/Luna/Giove) e la missione spaziale Cassini-Huygens
(Saturno e Titano). Dawn, invece, per la prima volta nella storia
dell'astronautica, entra in orbita intorno ad entrambi gli asteroidi che ha
come target, prima Vesta e poi Cerere.
   Dawn, lanciata da un razzo Delta II 7925H, utilizza tre motori agli ioni
derivati da quelli utilizzati dalla sonda Deep Space 1. I motori
funzioneranno alternandosi,
dopo uno scambio
gravitazionale con Marte nel
febbraio 2009 è arrivata in
orbita attorno a Vesta nel luglio
2011.
   La sonda ripartirà da Vesta
nel luglio 2012 per arrivare in
prossimità di Cerere nel
febbraio del 2015 e terminare la
missione nel luglio 2015.                                 Fig. 1.4: Missione Dawn
ROSETTA
La missione Rosetta è una missione
promossa dall’Agenzia Spaziale Europea
(ESA) e lanciata il 2 Marzo 2004. La sonda
effettuerà un rendezvous e un atteraggio
sulla superficie della cometa Churymov-
Gerasimenko nel 2014. Il veicolo spaziale
è formato da due elementi: la sonda vera e
Fig. 1.5: Sonda Rosetta
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propria, “Rosetta”, e il lander, “Philae”. La sua complessa traiettoria, che
include sei manovre di scambio gravitazionale, di cui tre con la Terra e una
con Marte, porterà la sonda ad entrare in un’orbita molto lenta attorno alla
cometa e a rallentare progressivamente in modo da prepararsi alla discesa
del lander.
DEEP IMPACT
La missione Deep Impact rappresenta il primo tentativo di esplorare la zona
sottostante alla superficie di una cometa,
al fine di rivelare la presenza di materiali
mai visti prima che costituirebbero una
prova della composizione interna e della
struttura del corpo celeste.
Dopo il lancio avvenuto il 12 gennaio
2005 da Cape Canaveral, il veicolo ha
raggiunto la cometa Tempel 1, in
prossimità della quale si è separata in due
parti: il proiettile, “Smart Impactor”, e la
sonda, “Flyby”. Il primo ha utilizzato i
suoi propulsori per intersecare la
traiettoria della cometa, impattare su di essa e creare un cratere di 100 m di
diametro; la seconda ha sorvolato la cometa ad una distanza di 500 km,
scattando fotografie del cratere, dell’interno del nucleo e della nube di
materiali fuoriusciti.
Fig. 1.6: Smart Impactor e Flyby
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1.3 Obiettivi e articolazione del lavoro
Il presente lavoro di tesi ha come scopo lo studio di missioni a bassa spinta
verso asteroidi con scambio gravitazionale con Marte. Nella prima parte del
lavoro viene affrontato, dopo la scelta degli asteroidi obiettivo, lo studio di
traiettorie verso i corpi con l’utilizzo di un flyby intermedio al fine di ridurre
il consumo di propellente. Le traiettorie vengono disegnate implementando
un algoritmo preesistente adatto per orbite non complanari basato su un
metodo di ottimizzazione indiretto mirato a il tempo di trasferimento.
   Nel capitolo 3 saranno presentati dei richiami di teoria del controllo
ottimo per la risoluzione del problema affrontato: in particolare verrà
trattato il metodo del Forward Shooting per il calcolo delle traiettorie di
minimo tempo.
   Nel capitolo 4 saranno presentati i risultati delle simulazioni e, sulla base
dei dati ottenuti, verrà effettuata la scelta di due missioni di riferimento.
   Nella seconda parte della tesi sarà effettuato il dimensionamento dei
sottosistemi del con particolare attenzione alla strumentazione scientifica, al
sottosistema propulsivo e al sottosistema di potenza.
   L’ultimo capitolo raccoglierà le conclusioni cui si è giunti ed i possibili
sviluppi del lavoro.





2.1 Intento e obiettivo della missione
L’ obiettivo delle missioni studiate è quello di raggiungere e studiare un
asteroide target traendo vantaggio da una manovra di scambio
gravitazionale con Marte per raggiungere asteroidi con afelio esterno
all’orbita marziana.. La manovra di rendez-vous effettuata permette alla
sonda di entrare nell’orbita eliocentrica dell’asteroide e di osservare e
studiare l’asteroide. Nei paragrafi seguenti, dopo aver definito i criteri di
selezione degli asteroidi, viene effettuata una scelta preliminare del sistema
propulsivo e presentato il modello matematico utilizzato per lo studio delle
traiettorie.
2.2 Criteri di scelta degli asteroidi
La scelta degli asteroidi obiettivo è stata effettuata sulla base dei dati orbitali
e fisici raccolti all’interno di un database degli asteroidi catalogati
dall’agenzia spaziale statunitense e dell’agenzia spaziale tedesca. Sulla base
dei vincoli applicati sono stati ottenuti i soli asteroidi che interessano per il
tipo di studio che si va ad effettuare.




Fig. 2.1: ∆V necessario  per raggiungere ogni asteroide, mediante una manovra alla
Hohmann, in funzione del raggio di afelio
In Fig. 2.1 è rappresentato il costo della manovra in termini di incremento di
velocità necessario a raggiungere l’asteroide target (H-plot [7]) in funzione
della distanza di afelio.
Fig. 2.2: Manovra alla Hohmann
La linea blu marcata di Fig. 2.1 si riferisce al V1 necessario a lasciare
l’orbita di parcheggio ed inserirsi su un’ellissi di trasferimento con
apocentro tangente all’orbita dell’asteroide (Hohmann Fly- by , vedi Fig.
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2.2); la linea blu sottile indica il  VTOT necessario per immettersi su
un’orbita di trasferimento e, una volta raggiunto l’apocentro, aumentare la
velocità della sonda di V2 necessaria per ricircolarizzare l’orbita
(Hohmann rendezvous).
   Entrambe le curve sono ottenute mantenendo fisso ad 1 AU il raggio
dell’orbita e  variando gradualmente il raggio dell’orbita obiettivo. La
dispersione dei valori dei ∆V degli asteroidi attorno alle curve è legata alle
differenti inclinazioni delle loro orbite rispetto a quella di partenza.
   Tramite la rappresentazione H-plot è possibile effettuare una selezione di
asteroidi riducendo il numero dei potenziali target, con il vantaggio di non
essere vincolati dallo scenario di lancio, dalle capacità del lanciatore o
dall’uso di orbite di parcheggio, che rendono spesso difficile la
comparazione di differenti tipologie di missione.
   La prima scrematura è stata fatta in base al parametro H, che indica la
magnitudine di un asteroide: scegliendo come vincolo un valore di H minore
di 19 siamo in grado di eliminare tutti gli oggetti che hanno un diametro
inferiore ai 240 metri,  andando a studiare oggetti con dimensioni maggiori
di circa 500 m.
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Fig.2.3: Vincolo parametro H
La seconda selezione è stata fatta in base ai valori di Afelio e Perielio:
dovendo effettuare uno scambio gravitazionale con Marte è stato imposto
che l’Afelio fosse compreso tra  1.5 AU e 4  AU, in modo tale da superare
l’orbita marziana, e che il Perielio  fosse minore o uguale a 1, in modo che
l’orbita fosse tale da intersecare quella terrestre. In base a questi vincoli si è
ridotto ulteriormente il numero di asteroidi adatti per la missione
considerata:
Fig.2.4: Vincolo su Afelio e Perielio
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Si è quindi scelto di considerare asteroidi con inclinazioni basse in modo da
trarre vantaggio dallo scambio gravitazionale rimanendo su un piano con
inclinazione relativa rispetto all’eclittica molto più bassa: in questo modo è
possibile raggiungere più facilmente asteroidi con afelio lontano.
Fig. 2.5: Vincolo parametro i
Si è infine scelto di applicare un filtro sul diametro dell’asteroide, in modo
da considerare i soli asteroidi con diametro maggiore/uguale a 1 km. Si
ottengono così gli asteroidi per i quali questo valore è noto con certezza e le
cui dimensioni sono sufficienti ad ipotizzare in futuro anche una missione
con equipaggio. Dall’applicazione di quest’ultimo filtro si ottiene il
seguente risultato:
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Fig. 2.6: Vincolo diametro
Dal grafico si nota che gli elementi risultati dall’applicazione dei vincoli
sono tre, ma di questi, solo due sono stati scelti come obiettivi del nostro
studio. Il terzo asteroide (2201 Oljato) presentava un valore del raggio di
perielio eccessivamente basso che avrebbe richiesto in fase di progettazione
uno studio molto dettagliato dello stress indotto dalla vicinanza dal sole alla
sonda durante lo studio del target.
2.2.1 Caratteristiche riassuntive
In base ai vincoli applicati, è stato possibile individuare gli asteroidi target:
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Fig. 2.7: Asteroidi risultanti
Entrambi rientrano nella lista dei PHAs [8] (Potenzially Hazardous
Asteroids): in particolare dovrebbero effettuare un incontro ravvicinato con
la Terra nel 2013, rispettivamente a 0.118 AU e 0.056 AU. Di seguito
vengono riportate in tabella le principali caratteristiche  orbitali dei due
obiettivi scelti.
   L’asteroide 7753 (1988 XB) è un oggetto dalla forma irregolare ed ha un
periodo di rotazione molto basso. Il diametro apparente varia tra 1.3 e 2 km,
il che giustifica la forma allungata.
   L’asteroide 52760 (1998 ML14) ha un diametro di circa 1.5 km, e dagli
studi fatti risulta avere una forma circa sferica con molti crateri ed un
periodo di rotazione di circa 15 ore.
   In Tab. 2.1 – 2.2 sono riportate le caratteristiche orbitali degli asteroidi
selezionati, in Fig. 2.7 – 2.8 le loro orbite.




Elemento Simbolo Valore Incertezza (1-σ) Unità dimisura
Semiasse
maggiore
a 1.4676 1.9844e-09 AU
Eccentricità e 0.4818 1.7593e-08 -
Inclinazione i 3.1243 8.709e-06 deg
Nodo
ascendente
Ω 73.504 3.9104e-05 deg
Argomento del
perielio
ω 279.98 4.0267e-05 deg
Perielio q 0.7605 2.5265e-08 AU
Afelio Q 2.17 2.9403e-09 AU
Tab. 2.1: Parametri orbitali asteroide 7753 (1988XB) [9]
               Fig.2.8: Orbita 7753 (1988XB) [9]




Elemento Simbolo Valore Incertezza (1-σ) Unità dimisura
Semiasse
maggiore
a 2.4107 3.932e-07 AU
Eccentricità e 0.6206 6.9787e-08 -
Inclinazione i 2.4332 6.4743e-06 deg
Nodo
ascendente
Ω 338.91 5.9998e-05 deg
Argomento del
perielio
ω 20.12 5.9199e-05 deg
Perielio q 0.9146 5.6219e-08 AU
Afelio Q 3.91 6.3715e-07 AU
         Tab. 2.2: Parametri orbitali asteroide 52760  (1998ML14) [9]
               Fig.2.9: Orbita 52760 (1998ML14) [9]
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2.3 Scelta preliminare del sistema propulsivo
Il successo delle recenti missioni spaziali verso asteroidi, come Hayabusa e
Dawn hanno rafforzato il ruolo ed il valore della propulsione elettrica nella
progettazione e nel disegno di missioni interplanetarie. Si è scelto di
studiare trasferimenti effettuati con l’utilizzo della propulsione elettrica con
il desiderio di aumentare il carico pagante a bordo e limitare i tempi di
trasferimento. A differenza della propulsione chimica, che permette di avere
grandi valori di spinta per tempi brevi (ciò è dovuto al fatto che la spinta è
data dalla combustione di sostanze che vengono espulse dagli ugelli con
processo accelerativo gasdinamico), la propulsione elettrica permette di
avere in modo continuativo una velocità di uscita molto elevata, che
permette di modulare la spinta.
   La propulsione elettrica, otre a quanto detto, offre notevoli vantaggi quali :
 notevole risparmio in termini di propellente, dovuto alle alte velocità di
scarico, con conseguente aumento della massa utile o riduzione del
volume del veicolo spaziale e, di conseguenza, del lanciatore.
Nonostante parte del peso risparmiato, in termini di propellente, venga
speso per il sistema di generazione di potenza che ha il compito di
fornire energia ai propulsori, si ha un notevole aumento degli scenari di
missione, anche trasferimenti che con la propulsione chimica non
risulterebbero attuabili.
 riduzione dei tempi di trasferimento, con conseguente abbattimento dei
costi);
 indipendenza dai vincoli delle finestre di lancio, permettendo così una
maggiore flessibilità alle missioni e un numero maggiore di obiettivi
raggiungibili;
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Nei capitoli successivi verrà presentato in dettaglio il dimensionamento dei
propulsori scelti per le missioni di riferimento.
2.4 Modello dinamico
La dinamica di un veicolo spaziale a propulsione elettrica [10] è definita
dalle seguenti equazioni, scritte in coordinate sferiche rispetto a un sistema
di riferimento inerziale                              con baricentro nel Sole:
dove r rappresenta la distanza veicolo – Sole, θ rappresenta l’angolo al
centro sotteso dall’arco di orizzonte compreso tra la direzione di riferimento
e l’orizzonte del meridiano locale contenente l’oggetto contato in senso
orario, φ l’angolo compreso tra il piano di orizzonte locale  e la linea di vista
dell’oggetto contato positivo verso l’alto (Fig. 2.9), α l’angolo di spinta nel
piano dell’orbita, β l’angolo di spinta fuori dal piano dell’orbita (Fig.2.10).
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         Fig. 2.10: Sistema di riferimento T(O, r, θ, φ) in coordinate sferiche
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2.4.1 Moto di un satellite in condizioni di spinta continua
Dato che nella realtà abbiamo a che fare con un’accelerazione finita, non è
possibile applicare l’approssimazione impulsiva [10], ma bisogna utilizzare
un modello diverso e distinguere le condizioni di applicabilità
dell’approssimazione. In base a quanto suggerito da Chobotov, siamo in
grado di determinare l’entità della spinta fornita dal propulsore in base al
rapporto spinta/peso           :
dove  m rappresenta la massa istantanea del veicolo,  il  parametro
gravitazionale ed r la distanza dal centro di massa del corpo primario
Alta Spinta
In questo caso è possibile applicare l’approssimazione di spinta impulsiva
dato che, in condizioni di propulsore attivo, il termine predominante è la
spinta.
Bassa Spinta
In questo caso l’approssimazione non è applicabile perché la spinta agisce
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Per tutti i casi intermedi è necessario ricorrere a simulazioni numeriche dato
che non risulta possibile studiare il moto del satellite con modelli semplici.
Nel problema studiato verrà considerata una spinta continua variabile in
funzione della distanza eliocentrica           .
2.4.2 Incontro Iperbolico
In termini macroscopici è possibile considerare, per la fase eliocentrica, un
moto Kepleriano [10], ma ciò non vale in prossimità dei pianeti di arrivo e
partenza. L’analisi di missione viene effettuata suddividendo la missione in
un opportuno numero di fasi, in ciascuna delle quali si suppone che la sonda
sia soggetta all’attrazione gravitazionale di un solo corpo celeste: in questo
modo, valendo l’analisi kepleriana, sappiamo che il satellite percorre un
arco di conica. Gli archi di conica relativi ad ogni singola fase della
missione vengono poi raccordati a comporre la traiettoria complessiva:
questo modo di procedere prende il nome di  “metodo delle coniche
raccordate”, ed è un metodo abbastanza accurato e accettabile per un’analisi
preliminare di missione. Per avere risultati accettabili è necessario
determinare la distanza entro la quale l’azione gravitazionale di un corpo
celeste ha effetto primario sul satellite, in modo da individuare in modo
accurato i punti di raccordo: questo criterio è alla base del concetto delle
“sfere di influenza”.
Sfere di influenza
La sfera di influenza è definita come la distanza entro la quale l’azione
gravitazionale di un corpo ha effetto primario sul satellite, in modo da poter
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il pianeta di disturbo, la sfera di influenza si estende fino ad una distanza del
satellite da P1 tale da soddisfare la relazione:
dove ad rappresenta il modulo accelerazione di disturbo di P su S, aS il
modulo accelerazione primaria
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Quando un satellite entra nella sfera di influenza di un pianeta può sfruttarne
l’azione gravitazionale per aumentare o diminuire la propria velocità
assoluta rispetto al Sole.
   Da un punto di vista planetocentrico questo effetto, cosiddetto scambio
gravitazionale (flyby), permette di ruotare il vettore della velocità relativa
satellite- pianeta, modificando così la direzione del vettore mantenendo
invariato il modulo. Da un osservatore solidale col Sole l’interazione
satellite- pianeta può essere vista come una “variazione impulsiva” cui
compete una variazione di velocità V.
2.12: Incontro iperbolico
Dal teorema di composizione delle velocità si ha:
con:                velocità del satellite rispetto al Sole
                       velocità del pianeta rispetto al Sole
                       velocità del satellite rispetto al pianeta considerato








Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
28
Esistono due tipi di passaggi che una sonda può effettuare entrando
all’interno della sfera di influenza di un pianeta: passaggio “a monte” e
passaggio “a valle”.
   Indicando con apice “1” la velocità in ingresso alla sfera di influenza e
con “2” la velocità all’uscita dalla sfera di influenza, si ha:
Passaggio “a monte”
E’ definito passaggio “a monte” il passaggio che avviene dietro al corpo
considerato in riferimento alla direzione della sua velocità. Con questo tipo
di passaggio si ha un aumento della velocità assoluta della sonda rispetto al
Sole: ciò sta a significare che il satellite acquista energia cinetica nel suo
moto attorno al Sole.
         Fig.2.13:Esempio di passaggio a monte
Passaggio  “a valle”
In questo caso si ha una diminuzione della velocità assoluta del satellite
rispetto al Sole, ovvero una perdita di energia cinetica da parte della sonda
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               Fig.2.14:Esempio di passaggio a valle
L’utilizzo dell’incontro iperbolico permette quindi di effettuare missioni
interplanetarie con un risparmio in termini di consumi, dato che l’aumento o
la diminuzione della velocità assoluta sono dati “gratuitamente” dall’azione
gravitazionale del pianeta preso in considerazione.
Unità canoniche
Nella risoluzione numerica di trasferimenti interplanetari a bassa spinta, è
buona norma effettuare una adimensionalizzazione dei parametri in gioco.
Tale adimensionalizzazione viene effettuata prendendo come distanza di
riferimento unitaria la distanza Terra – Sole ( 6150 10DU AU km   ) e
per la massa una massa di riferimento arbitraria (MU = Massa iniziale del
veicolo). L’unità di tempo TU ( 58.13 giorni) risulta considerando un









L’ottimizzazione della traiettoria è molto utilizzata nel campo aerospaziale,
in quanto lo scopo di ogni missione è quello di  massimizzare le
performance e ottenere traiettorie di minimo tempo o minimo consumo di
massa.
   L’utilizzo di flyby intermedi è molto usato nell’ambito delle missioni
interplanetarie per l’azione che il campo gravitazionale dei pianeti con cui
viene effettuato l’incontro esercita sulla sonda: difatti, la “fionda
gravitazionale” permette, a seconda dell’obiettivo della missione, di
aumentare o diminuire la velocità assoluta rispetto al Sole, il che risulta
essere molto vantaggioso.
   Unendo l’ottimizzazione e il flyby siamo in grado di massimizzare le
performance del satellite con un notevole risparmio in termini di massa e di
tempo di trasferimento. Facendo riferimento alla moltitudine di metodi di
risoluzione esistenti nel vasto mondo dell’ottimizzazione, in questo studio
verrà utilizzato i metodo del “Forward Shooting” [11], scelto per una più
facile applicazione al tipo di missioni considerate. Di seguito verranno
forniti alcuni cenni di teoria ottima che permetteranno una migliore
comprensione dello svolgimento del problema studiato
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3.1 Impostazione del problema
Come anticipato nei capitoli precedenti, il problema trattato nell’ambito di
questa tesi è lo studio di traiettorie verso NEOs con l’ausilio di uno scambio
gravitazionale intermedio. La partenza viene effettuata dalla Terra, l’arrivo è
uno degli asteroidi target scelti in precedenza; il flyby intermedio viene
effettuato con Marte [12].
Lo studio della traiettoria è stato suddiviso in due tratti [13]:
 Traiettoria balistica dal pianeta di partenza (Terra) al pianeta con cui
viene effettuato il flyby (Marte)
 Traiettoria propulsa con spinta continua da Marte (uscita del flyby)
all’asteroide target. Quest’ultimo sarà il tratto che verrà ottimizzato con
la teoria del controllo ottimo al fine di trovare delle traiettorie di minimo
tempo.
3.2 Richiami di teoria del problema di controllo ottimo per
       trasferimenti di minimo tempo
La teoria del controllo ottimo [11] [14]  è stata applicata alla seconda parte
della traiettoria, ovvero quella che va da Marte fino all’asteroide target.
   Esistono due diversi metodi di risoluzione numerica:
Metodi diretti
Trasformano un problema di controllo ottimale in un equivalente problema
parametrico di ottimizzazione non lineare, discretizzando la traiettoria in un
determinato numero di punti e descrivendo i vincoli che devono essere
rispettati in questi punti. Le variabili di stato sono,  quindi, discretizzate su
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determinati archi di tempo o di lunghezza mentre il vettore di controllo
viene modificato al fine di soddisfare le condizioni al contorno.
   I principali vantaggi delle tecniche che utilizzano metodi diretti sono
l’elevata efficienza di calcolo e una robusta flessibilità che garantiscono un
largo raggio di convergenza, sebbene questi metodi non siano adatti quando
il numero delle variabili è troppo elevato. La soluzione calcolata con i
metodi diretti risulta essere meno sensibile alle condizioni iniziali rispetto a
quelle calcolate con i metodi indiretti ed inoltre tali condizioni iniziali sono
fisicamente più intuitive di quelle dei metodi indiretti. Uno svantaggio di
questo metodo è l’esistenza di molteplici punti di minimo, chiamati pseudo-
minimi, come risultato del processo di discretizzazione. Sebbene questi
punti soddisfino tutte le condizioni necessarie per una soluzione di ottimo, il
corrispondente set di parametri potrebbe non essere vicino al set di
parametri del minimo reale.
Metodi indiretti
Utilizzano la soluzione del problema del principio del massimo di
Pontryagin per trasformare un problema di controllo ottimo in un problema
di valori al contorno che può essere risolto tramite metodi numerici. Tale
problema viene risolto in modo tale che le condizioni finali e i vincoli siano
soddisfatti. Trovare una soluzione, tuttavia, risulta essere spesso difficile a
causa del dominio di convergenza che per alcuni problemi tende ad essere
piccolo e molto sensibile rispetto ai valori iniziali delle variabili, le quali
richiedono un’adeguata formulazione, sebbene non siano fisicamente
intuitive. La convergenza verso una soluzione di ottimo necessita, quindi, di
una stima qualitativamente buona dei valori iniziali delle variabili.
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Sebbene i metodi indiretti abbiano difficoltà di convergenza e scarsa
robustezza, hanno come vantaggio quello di avere un’elevata precisione
numerica e un basso numero di parametri.
Per la risoluzione del problema studiato è stato utilizzato un codice
preesistente che si basa su metodi indiretti di risoluzione numerica e utilizza
la tecnica del “Forward Shooting” (FS).
   La risoluzione del problema di controllo ottimo per traiettorie di minimo
tempo consiste nel trovare il valore ottimale dell’input u(t) in grado da
soddisfare i vincoli finali per una data massa iniziale di propellente. Il
problema da affrontare consiste quindi nell’individuazione delle traiettorie
di trasferimento Marte – NEOs rispetto alle quali risulta minimizzato
l’indice di prestazione J:
con:
dove: L = termine lagrangiano
          = funzione di costo finale
Il tempo tf rappresenta  il tempo finale di trasferimento, il vettore di
controllo u(t) invece è un vettore definito da due componenti,
rispettivamente l’angolo di spinta nel e fuori dal piano dell’orbita:
u = [α, β] T
fJ t






J x t t L x t u t dt  
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Il calcolo della storia temporale delle componenti del vettore di controllo
verrà effettuato tramite il metodo del “Forward Shooting”.
3.2.1 Metodo dei moltiplicatori di Lagrange
Esistono vari metodi per trovare il minimo di una funzione per traiettorie di
minimo tempo. Uno di questi consiste nell’utilizzo dei moltiplicatori di
Lagrange, ed è quello che si è scelto di usare per la risoluzione del problema
considerato.
   Il metodo dei moltiplicatori di Lagrange è un criterio per trovare i massimi
o i minimi di una funzione di più variabili, soggetta a uno o più vincoli,
trasformando il problema di ottimizzazione vincolata in un problema di
ottimizzazione non vincolata. In pratica si riduce la ricerca dei punti
stazionari di una funzione vincolata in n variabili con k vincoli, quindi il
problema si limita nel trovare i punti stazionari di una funzione non
vincolata in n+k variabili. Viene introdotta una nuova variabile scalare
incognita, il moltiplicatore di Lagrange, per ogni vincolo e  viene definita
una nuova funzione in termini della funzione originaria, dei vincoli e dei
moltiplicatori di Lagrange.
   L’indice di performance viene quindi modificato in un indice di
performance aumentato J*:







J t t f x t u t t x dt        
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con:   νT = [νr, νθ, νφ, νu, νv, νw] vettore trasposto dei moltiplicatori di
                  Lagrange, connessi ai vincoli discreti relativi alle condizioni
                  finali del sistema;
         Ψf = [rf, θf, φf, uf, vf, wf] vettore dei vincoli al tempo finale, tf;
         λT = [λr, λθ, λφ, λu, λv, λw, λm] vettore trasposto dei moltiplicatori di
                                                        Lagrange, tempo-varianti e connessi ai
                                                        vincoli continui del sistema, definito
                                                        anche vettore dei co-stati;
         x = [r, θ, φ, u, v, w, m] vettore degli stati.
Definendo l’Hamiltoniana come:
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La legge di controllo ottima u(t)  deve essere ricercata all’interno
dell’intervallo U che minimizza in ogni istante l’Hamiltoniana. In accordo
col principio del minimo di Pontryagin, imponendo la condizione
necessaria:
che stabilisce che l’Hamiltoniana deve essere stazionaria in ogni istante in
condizioni di controllo ottimo, rispettando le limitazioni imposte dalla
dinamica e dai vincoli lungo la traiettoria e rispettando il dominio di
esistenza del controllo.
   La risoluzione del problema di ottimo consiste quindi nel trovare i valori
dei λ che permettono di calcolare il vettore di controllo u(t) ottimale
affinché J* risulti in condizioni di minimo.
Dalla condizione di stazionarietà trovo le equazioni:
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Esplicitando le componenti di spinta si ottiene:
Alla condizione precedente va aggiunta una condizione del secondo ordine
per garantire che la soluzione calcolata sia effettivamente un minimo locale
del problema. Questa condizione stabilisce che, affinchè la condizione
stazionaria per H sia effettivamente un minimo, la sua variazione al secondo
ordine rispetto ad una perturbazione del controllo deve essere positiva. Il
tutto si traduce nella condizione di Legendre-Clebsch:
3.2.2 Condizioni al bordo aggiuntive [11] [13] [14] [15]
Condizioni iniziali
La condizione iniziale è costituita dal vettore di stato al tempo t0 in
corrispondenza del punto di partenza, che nel nostro caso corrisponde al
punto in cui avviene l’incontro iperbolico, ovvero in corrispondenza di
Marte.
   Le componenti del vettore di stato di partenza risultano, come detto in
precedenza, dai vincoli sull’integrazione del primo tratto balistico, ed
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Da notare che sia l’angolo di inclinazione  che la componente di velocità w
sono pari a zero perché nella parte balistica si è supposta una legge di sparo
tangenziale ed lo scambio gravitazionale è considerato piano. La massa nel
punto di flyby è quella iniziale dato che la prima fase del trasferimento non
è propulsa, il che implica che non ci siano consumi di propellente.
Condizioni finali
Per quanto riguarda la condizione finale, si vuole effettuare una manovra di
rendez-vous [10] [15] per entrare nell’orbita del target. Per tutti i casi è stato
scelto come punto di arrivo l’afelio dell’asteroide di riferimento, le altre
componenti del vettore di stato finale sono state calcolate in base ai
parametri orbitali dell’asteroide:
Va a completare l’insieme di condizioni all contorno la condizione di
trasversalità che l’Hamiltoniana deve soddisfare al tempo finale:
0
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3.2.3 Equazioni di Eulero- Lagrange
Al fine di completare il sistema di equazioni differenziali che descrive il
problema, è necessario aggiungere le equazioni di Eulero- Lagrange che
governano l’evoluzione dei costati e che sono definite come le derivate della
funzione Hamiltoniana H rispetto alle variabili di stato, cambiate di segno:
Esplicitando rispetto alle variabili di stato si ottengono le seguenti equazioni
Mettendo insieme le equazioni di Eulero-Lagrange e le equazioni del moto
si ottiene un sistema di 14 equazioni differenziali non lineari accoppiate del
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3.2.4 Metodo del “Forward Shooting”
Nel caso in cui si abbia a che fare con un sistema di equazioni differenziali
che deve soddisfare delle condizioni al contorno che corrispondono a più
valori di variabile dipendente, ci troviamo di fronte a un problema di valori
al contorno: nel caso in cui le condizioni al bordo date siano relative
all’istante iniziale e finale, come nel caso studiato, si parla di Problema dei
due punti (TPBVP, Two Point Boundary Value Problem) [16]. Le condizioni
iniziali che vengono assegnate non identificano un’unica soluzione, quindi è
necessario ricorrere a una procedura iterativa che, tra le possibili soluzioni,
seleziona l’unica soluzione che soddisfa contemporaneamente sia le
condizioni al contorno che la condizione di trasversalità. Nella nostra analisi
si è scelto di usare la tecnica del Forward Shooting (FS), che è uno dei tanti
metodi numerici che permette di risolvere un problema dei due punti
trasformandolo in un problema ai valori iniziali, in cui sia le condizioni
iniziali che i parametri scelti vengono variati al fine di soddisfare le
condizioni finali.
   Per la risoluzione si procede nel seguente modo:
 Si assegnano il vettore di stato iniziale s0 , il vettore dei co-stati λi(t0), i
moltiplicatori di Lagrange finali νi (tf) e il tempo finale, tf , di arrivo
sull’asteroide;
 Viene quindi assegnato un vettore p costituito dal vettore dei co-stati
λi(t0), dai moltiplicatori di Lagrange finali,νi (tf)e dal tempo finale, tf ;
 Si effettua un’integrazione “in avanti” nel tempo (come suggerisce il
nome forward) da tflyby a tf  ;
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Del sistema di equazioni differenziali composto dalle equazioni del
moto e dalle equazioni di Eulero- Lagrange: calcolo così il vettore di
stato x(t) e il vettore dei co-stati λ(t) ;
 Confronto il vettore x(tf) con le condizioni finali imposte
 Se l’errore e risulta essere minore di un valore fissato a piacere ē, si ha
una soluzione, altrimenti il vettore p viene perturbato di una quantità
pari all’errore e il procedimento si ripete finché le condizioni al contorno
non sono soddisfatte con l’accuratezza desiderata.
Nell’applicazione del FS è necessario fornire una buona stima del vettore
dei co-stati poiché è un metodo molto sensibile alla scelta dei λ(0) di
partenza.





In questo capitolo verrà fornita una spiegazione più dettagliata del codice
sviluppato in ambiente Matlab®. Di seguito saranno presentati i risultati
ottenuti dalle simulazioni dei trasferimenti.
4.1 Descrizione del simulatore
Il problema studiato riguarda un trasferimento con flyby intermedio così
composto:
 Partenza dalla Terra
 Scambio gravitazionale con Marte
 Arrivo sull’asteroide target
Dato che i parametri in gioco sono molti, alcuni di questi vanno fissati a
priori per ottenere una soluzione. Il codice è stato progettato in modo da
risultare flessibile ed applicabile a diversi scenari di missione.
Dati in ingresso
Sequenza pianeti
Viene scelta a priori la sequenza dei pianeti con cui effettuare lo scambio
iperbolico: nel nostro caso è stato preso come riferimento Marte. Vengono
fissati anche il pianeta di partenza (Terra) e l’Asteroide obiettivo, con i
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relativi elementi orbitali. Sia per la Terra che per Marte vengono considerate
orbite circolari di raggio pari ,rispettivamente, ad 1 AU (corrispondente alla
distanza media della Terra dal Sole, quest’ultimo quale attrattore principale)
e a 1.5237 AU.
Quote di flyby
Le quote minime di flyby sono fornite inizialmente, in base ai valori reperiti
in letteratura: nel nostro caso la quota minima di incontro iperbolico con
Marte è stata fissata a 300 km [17] [6], e le simulazioni specifiche per le
missioni scelte da riferimento sono state effettuate a 250, 300 e 350 km [18].
Nel caso di Marte è possibile “scendere” così tanto grazie alla sua densità,
molto più bassa rispetto a quella degli altri pianeti.
Tipo di passaggio
Come descritto nel paragrafo 2.4.2, è possibile effettuare un incontro
iperbolico sia “a monte” che “a valle”, ottenendo nei due casi una
accelerazione o una decelerazione del veicolo, rispettivamente. In base
all’obiettivo che si vuole raggiungere, e quindi alla velocità che si desidera
ottenere alla fine dell’incontro, è possibile scegliere il tipo di passaggio
desiderato. Nel nostro caso, dato che l’obiettivo è quello di raggiungere
l’afelio di Asteroidi target che si trovano oltre l’orbita di Marte, è stato
scelto di effettuare un passaggio “a monte”, in modo da aumentare la
velocità in uscita dalla sfera di influenza marziana.
Numero di incontri
E’ stato tenuto in considerazione, oltre al tipo di passaggio, anche il punto in
cui si vuole effettuare lo scambio gravitazionale: con l’ausilio di una event
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function è stato possibile tenere conto del numero di volte che la traiettoria
di trasferimento interseca l’orbita del pianeta con cui si vuole effettuare il
flyby. Le simulazioni che verranno presentate sono state fatte considerando
un 1° e 2° incontro con Marte.
Punto di partenza
Per trovare il punto di partenza dell’orbita di trasferimento che permettesse
di raggiungere nel minimo tempo l’orbita target sono state effettuate varie
prove su una tipologia di passaggio al 1° incontro a partire dal perielio
dell’orbita terrestre variando l’angolo. Una volta trovato il valore, questo è
rimasto invariato ed è diventato un dato in ingresso al problema. Lo stesso
valore di angolo è stato utilizzato per testare un passaggio al 2° incontro, per
evidenziare eventuali differenze.
Punto di arrivo
Il punto finale di arrivo è un dato di ingresso e, nel nostro caso, è stato
fissato  all’afelio dell’orbita dell’asteroide target.
Tempo finale tf
Il tempo finale di arrivo sull’asteroide, tf, come il punto di arrivo, è un dato
di ingresso necessario per l’applicazione del metodo del “Forward
Shooting” (vedi capitolo 3). Utilizzando valori diversi di velocità di eccesso
iperbolico iniziali, come vedremo successivamente, i tempi finali variano,
quindi deve essere fornito un vettore contenente i tempi finali di arrivo in
prossimità dell’obiettivo. Il valore del tempo finale di arrivo dato in ingresso
è un valore di primo tentativo, che verrà poi cambiato dall’ottimizzatore per
ottenere una soluzione.




Tra i dati di input a disposizione dell’utente vi è anche la possibilità di
scegliere se una determinata fase della traiettoria deve essere effettuata
balisticamente o deve essere un arco propulso. Nel problema trattato nel
paragrafo 3.1, considerando una prima parte balistica, dalla partenza
dall’orbita terrestre fino allo scambio gravitazionale con Marte, seguita da
una seconda propulsa, dall’uscita dalla sfera di influenza di Marte fino
all’arrivo all’afelio dell’orbita dell’asteroide.
Sequenza C3 iniziale
“C3” è definita come il quadrato della velocità di eccesso iperbolico, che
rappresenta la velocità con cui un satellite su orbita iperbolica arriva ad una
distanza infinitamente grande (r). Le prove effettuate in questo studio sono
state fatte con fornendo una gamma di valori iniziali di velocità di eccesso
iperbolico, in modo da paragonare le traiettorie risultanti e trovare i valori di
C3 che permettono di avere un trasferimento di minimo tempo totale o
minima massa. Viene quindi fornita una gamma di C3 che varia da un valore
minimo stimato in base alla velocità necessaria per raggiungere in modo
balistico l’orbita di Marte e un valore massimo fissato. Si è scelto un range
di valori di eccesso iperbolico in modo da poter fornire successivamente una
serie di lanciatori adatti per la missione: nel capitolo 5 è stata effettuata la
scelta dei lanciatori in grado di fornire le condizioni ottime richieste per la
traiettoria disegnata.
Vettore νT al tempo tflyby
Il vettore dei moltiplicatori di Lagrange connessi ai vincoli discreti relativi
alle condizioni finali del sistema è uno dato in ingresso, ed è, come detto in
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precedenza, uno dei vettori necessari per l’attuazione del “Forward
Shooting”.
Vettore λT [19] al tempo tflyby
Il vettore λT , vettore che permette al codice di convergere, dipendente dalle
scelte effettuate, quindi dall’accelerazione dello spacecraft, dal C3, dal
target, dal punto di partenza e dal punto di arrivo. Data la mancanza di un
significato fisico ben preciso, la scelta del vettore non è affatto intuitiva. Per
trovare una soluzione si è dovuto far variare i singoli elementi del vettore
per ognuno dei casi presi in considerazione, quindi per ogni valore di
eccesso iperbolico iniziale e per ogni Asteroide obiettivo.
Procedura
Punto di flyby
Il punto in cui viene effettuato l’incontro iperbolico non è stato deciso in
precedenza, ma risulta dall’integrazione dell’orbita di trasferimento nel
tempo perchè varia a seconda della velocità di eccesso iperbolico (C3) che
viene data in ingresso al programma: una C3 iniziale maggiore permetterà di
intersecare prima l’orbita di Marte, viceversa l’incontro con l’orbita
marziana avverrà in un tempo maggiore quando la C3 iniziale assumerà
valori minori.
Utilizzando una event function si è potuto tenere conto di alcuni vincoli,
quali:
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 la distanza Terra- Marte
 appartenenza alla sfera di influenza di Marte (condizione necessaria
perché si verifichi il flyby).
 il tipo di passaggio (monte o valle) che si vuole effettuare (citato in
precedenza)
 il numero di volte che si vuole che la sonda incontri l’orbita del pianeta
con cui si effettua il flyby (citato in precedenza)
L’integrazione, quindi, si interrompe quando vengono verificate
contemporaneamente le condizioni sopra elencate.
Integrazione
Per risolvere il problema la è stata suddivisa in due tratti:
 Trasferimento balistico Terra- Marte
 Trasferimento propulso da Marte fino all’ Asteroide target
Questa suddivisione del problema comporta una doppia integrazione:
 la prima integrazione va dal tempo iniziale, fissato, t0=0, fino al tempo
di flyby, non noto a priori ma che è determinato dal soddisfacimento
delle condizioni richieste dalla event function;
 la seconda integrazione va dal tempo di flyby al tempo finale tf , dato in
ingresso come parametro fisso. Da notare che il tempo di flyby rimane
il solito che si ha in ingresso della sfera di influenza di Marte: difatti, da
un riferimento solidale al Sole, l’interazione satellite- pianeta può essere
vista come una “manovra impulsiva”, quindi il tempo necessario a
compiere l’incontro iperbolico può essere trascurato se confrontato con
il tempo totale di trasferimento.
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Entrambe le integrazioni vengono fatte utilizzando il metodo di Runge-
Kutta del 4 -5 ordine, che rispetto ad altri solutori ha un ordine di precisione
maggiore ed è più flessibile.
   La seconda parte di traiettoria (Marte – Asteroide target) è quella trattata
con il metodo indiretto di ottimizzazione, quindi l’integrazione tiene conto
dei vincoli di ottimizzazione che devono essere soddisfatti.
Ottimizzazione
I vincoli da soddisfare per ottenere la convergenza del codice sono quelli
citati nel capitolo precedente.
   Andando nei dettagli del codice, è stato utilizzato il comando fsolve di
Matlab la cui funzione è quella di risolvere sistemi di equazioni non lineari,
ponendo:
F(x) = 0
In uscita si ottiene lo Jacobiano della funzione desiderata nel punto
desiderato. Con la chiamata dell’ fsolve viene attivata una procedura
iterativa che svolge i passi del metodo del “Forward Shooting” , citato in
precedenza, che tiene conto delle condizioni al bordo imposte.
   Da sottolineare nuovamente che i vincoli devono essere soddisfatti
contemporaneamente.
Spinta variabile
Per tenere conto della variazione di potenza disponibile a bordo del veicolo
in funzione della distanza dello stesso dal Sole, è stata considerata una
spinta continua variabile. Dato che il valore assunto dal rapporto spinta
massima/ (distanza eliocentrica)2 non può superare il valore di spinta
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Fig. 4.1: Variazione della Spinta tra 1 AU e 2 AU per una potenza pari a 35 kW e un
impulso specifico di 4000 s
4.2 Simulazioni effettuate e risultati ottenuti
Di seguito vengono riportati i risultati delle simulazioni per gli asteroidi
scelti come obiettivo. In tabella 4.1 sono riportate le specifiche di missione:
Impulso specifico (Isp) 4000 s
Potenza (P) 35 kW
Spinta (T) 1 N
Tab. 4.1: Specifiche di missione
La massa del satellite è stata preliminarmente stimata pari a 2000 kg. Questo
valore verrà successivamente verificato durante il dimensionamento del
satellite tenendo conto anche dei risultati ottenuti in questa fase.
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Si è scelto di utilizzare sei valori di C3 compresi tra 9 km2/s2 e 19 km2/s2
(ricordiamo che il valore minimo di C3 è di poco superiore al minimo che
permette di arrivare balisticamente a Marte).
   I valori di C3 utilizzati variano da un minimo di 9 km2/s2  a un massimo di
19 km2/s2 con passo due: le traiettorie ottenute sono quindi relative a sei
valori di eccesso iperbolico iniziale 9, 11, 13, 15, 17, 19 km2/s2.
Asteroide 7753 (1988 XB)
Caratteristiche trasferimento
 Angolo finale di arrivo: 180°
 Quota minima di flyby:  300 km
 Tipo di passaggio al flyby : Monte 1° passaggio
 C3 = 9:2:19 km2/s2
                       (a)  (b)




Fig. 4.2: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988 XB) 1° incontro: con linea fine blu è
rappresentata l’orbita terrestre, con linea verde l’orbita di  Marte,  in blu marcato la
traiettoria balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la continuazione balistica
sull’orbita dell’asteroide.  In alto (a) è rappresentata la traiettoria; a lato sono
rappresentate la vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In basso (c) sono
rappresentate le traiettorie corrispondenti alle C3 iniziali.
Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
52
In figura 4.3 è rappresentato l’andamento della velocità in funzione del
tempo di trasferimento: si nota che, in corrispondenza del tempo in cui
avviene lo scambio iperbolico si ha un aumento di velocità dovuto al
passaggio “a monte” effettuato all’interno della sfera di influenza di Marte
(vedi capitolo 3), il che si traduce in un salto nell’andamento della velocità.
In Fig. 4.4 è rappresentato l’andamento della distanza eliocentrica in
funzione del tempo di trasferimento.
              (e)
                                          (d)
Fig. 4.3: Andamento della velocità in funzione del tempo di trasferimento(d): in blu è
rappresentato l’andamento della velocità corrispondente alla parte balistica della
missione, in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla fase propulsa. Il salto
di velocità è dovuto al passaggio nella sfera di influenza di Marte (e).
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Fig. 4.4: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo di trasferimento: in blu
sono riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di missione balistiche
iniziale e finale; in rosa è rappresentata la variazione della distanza eliocentrica durante
il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
La Fig. 4.5 rappresenta la variazione della spinta in funzione della distanza
eliocentrica. L’andamento è dovuto al fatto che la spinta considerata varia
col quadrato della distanza.
Fig. 4.5: Andamento spinta in funzione della distanza eliocentrica
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L’andamento della spinta in funzione del tempo è riportato in Fig. 4.6:
Fig. 4.6: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In corrispondenza di
T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
In Fig. 4.7 è riportato il consumo di massa relativo alle sei condizioni
iniziali di C3. Si nota che l’andamento non rettilineo della parte propulsa è
dovuto al fatto che si considera una spinta variabile.
Fig. 4.7: Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento: la parte rosa è
relativa alla fase di missione propulsa, la blu a quella balistica (orbita Asteroide)
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In Fig. 4.8 sono riportati i grafici degli angoli di sparo relativi ad ogni
velocità iperbolica iniziale in funzione del tempo di sparo. 
Fig. 4.8: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è rappresentato  l’angolo nel
piano (), in blu l’angolo fuori dal piano()
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Di seguito (Fig. 4.9) vengono riportati i grafici dei Moltiplicatori di
Lagrange.
Fig. 4.9: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del tempo di sparo
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Nella figura seguente (Fig. 4.10) vengono riassunti i risultati in base alla C3
iniziale corrispondente ad ogni missione. Sono riportati i valori della massa
propulsa, il tempo di sparo e il tempo totale di missione
            (f)
         (g)
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          (h)
Fig. 4.10: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3 iniziali. (g)  Tempo di
sparo in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento
in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
Dai grafici si nota che il tempo totale di trasferimento (h) è influenzato dalla
velocità di eccesso iperbolico fornita inizialmente: difatti, per una tipologia
di 1° incontro, in corrispondenza di C3 minori l’arco di tempo impiegato per
raggiungere Marte sarà più lungo rispetto ad una C3 maggiore, che implica
l’intersezione con l’orbita marziana in un tempo molto più breve.
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Asteroide 7753 (1988 XB)
Caratteristiche trasferimento
 Tipo di passaggio al flyby : Monte 2° passaggio
 C3 = 9:2:19 km2/s2
    (a)                               (b)




Fig. 4.11: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988 XB) 2° incontro: con linea fine blu è
rappresentata l’orbita terrestre, con linea verde l’orbita di  Marte,  in blu marcato la
traiettoria balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la continuazione balistica
sull’orbita dell’asteroide.  In alto (a) è rappresentata la traiettoria; a lato sono
rappresentate la vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In basso (c) sono
rappresentate le traiettorie corrispondenti alle C3 iniziali.
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In figura 4.12 è rappresentato l’andamento della velocità in funzione del
tempo di trasferimento: si nota che, in corrispondenza del tempo in cui
avviene lo scambio iperbolico si ha un aumento di velocità dovuto al
passaggio “a monte” effettuato all’interno della sfera di influenza di Marte
(vedi capitolo 3), il che si traduce in un salto nell’andamento della velocità.
Si nota che, per una tipologia di passaggio al 2° incontro l’arco balistico ha
una durata maggiore. In Fig. 4.13 è rappresentato l’andamento della distanza
eliocentrica in funzione del tempo di trasferimento.
                                                                                                                        (e)
                                         (d)
 Fig. 4.12: Andamento della velocità in funzione del tempo di trasferimento(d): in blu è
rappresentato l’andamento della velocità corrispondente alla parte balistica della
missione, in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla fase propulsa. Il salto
di velocità è dovuto al passaggio nella sfera di influenza di Marte (e).
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Fig. 4.13: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo di trasferimento: in
blu sono riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di missione balistiche
iniziale e finale; in rosa è rappresentata la variazione della distanza eliocentrica durante
il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
La Fig. 4.14 rappresenta la variazione della spinta in funzione della distanza
eliocentrica.
                  Fig. 4.14: Andamento spinta in funzione della distanza eliocentrica
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Nell’andamento della spinta in funzione del tempo (Fig. 4.15) si nota che la
curva corrispondente alla C3 minore si distacca dalle altre perché fa una
traiettoria spostata verso l’interno ed i valori di spinta cambiano in base alla
distanza eliocentrica che in questo caso sarà minore.
Fig. 4.15: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In corrispondenza di
T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
In Fig. 4.16 è riportato il consumo di massa relativo alle sei condizioni
iniziali di C3.
Fig. 4.16: Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento: la parte rosa è
relativa alla fase di missione propulsa, la blu a quella balistica (orbita Asteroide)
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Si nota che in corrispondenza del valore di C3 maggiore di ha il consumo di
massa minimo, anche rispetto alla tipologia di passaggio precedente.
In Fig. 4.17 sono riportati i grafici degli angoli di sparo relativi ad ogni
velocità iperbolica iniziale in funzione del tempo di sparo. 
Fig. 4.17: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è rappresentato  l’angolo nel
piano (), in blu l’angolo fuori dal piano()
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Di seguito (Fig. 4.18) vengono riportati i grafici dei Moltiplicatori di
Lagrange.
Fig. 4.18: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del tempo di sparo
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Nella figura seguente (Fig. 4.19) vengono riassunti i risultati in base alla C3
iniziale corrispondente ad ogni missione. Sono riportati i valori della massa
propulsa, il tempo di sparo e il tempo totale di missione.
      (f)
                                                                (g)
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         (h)
Fig. 4.19: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3 iniziali. (g)  Tempo di
sparo in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento
in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
In questo caso si nota che l’andamento della massa e del tempo propulso
sono opposti: ciò avviene in corrispondenza di valori di C3 maggiori, cui
corrisponde un valore di massa minore a causa della traiettoria che la sonda
effettua internamente, che implica una maggior durata dell’arco propulso.
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Asteroide 52760 (1998 ML14)
Caratteristiche trasferimento
 Angolo finale di arrivo: 180°
 Quota minima di flyby:  300 km
 Tipo di passaggio al flyby : Monte 1° passaggio
 C3 = 9:2:19 km2/s2
     (a)                                                         (b)
Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
69
                                    (c)
Fig. 4.20: Traiettoria verso asteroide 52760 (1998 ML14) 1° incontro: con linea fine blu
è rappresentata l’orbita terrestre, con linea verde l’orbita di  Marte,  in blu marcato la
traiettoria balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la continuazione balistica
sull’orbita dell’asteroide.  In alto (a) è rappresentata la traiettoria; a lato sono
rappresentate la vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In basso (c) sono
rappresentate le traiettorie corrispondenti alle C3 iniziali.
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In figura 4.21 è rappresentato l’andamento della velocità in funzione del
tempo di trasferimento: si nota che, in corrispondenza del tempo in cui
avviene lo scambio iperbolico si ha un aumento di velocità dovuto al
passaggio “a monte” effettuato all’interno della sfera di influenza di Marte
(vedi capitolo 3), il che si traduce in un salto nell’andamento della velocità.
In Fig. 4.22 è rappresentato l’andamento della distanza eliocentrica in
funzione del tempo di trasferimento.
(e)
   (d)
Fig. 4.21: Andamento della velocità in funzione del tempo di trasferimento(d): in blu è
rappresentato l’andamento della velocità corrispondente alla parte balistica della
missione, in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla fase propulsa. Il salto
di velocità è dovuto al passaggio nella sfera di influenza di Marte (e).




Fig. 4.22: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo di trasferimento: in
blu sono riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di missione balistiche
iniziale e finale; in rosa è rappresentata la variazione della distanza eliocentrica durante
il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
La Fig. 4.23 rappresenta la variazione della spinta in funzione della distanza
eliocentrica.
                  Fig. 4.23: Andamento spinta in funzione della distanza eliocentrica
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L’andamento della spinta in funzione del tempo è riportato in Fig. 4.24
Fig. 4.24: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In corrispondenza di
T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
In Fig. 4.25 è riportato il consumo di massa relativo alle sei condizioni
iniziali di C3.
Fig. 4.25: Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento: la parte rosa è
relativa alla fase di missione propulsa, la blu a quella balistica (orbita Asteroide)
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In Fig. 4.26 sono riportati i grafici degli angoli di sparo relativi ad ogni
velocità iperbolica iniziale in funzione del tempo di sparo. 
Fig. 4.26: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è rappresentato
l’angolo nel piano (), in blu l’angolo fuori dal piano()
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Di seguito (Fig. 4.28) vengono riportati i grafici dei Moltiplicatori di
Lagrange.
Fig. 4.28: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del tempo di sparo
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Nella figura seguente (Fig. 4.29) vengono riassunti i risultati in base alla C3
iniziale corrispondente ad ogni missione. Sono riportati i valori della massa
propulsa, il tempo di sparo e il tempo totale di missione.
      (f)
           (g)
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          (h)
Fig. 4.29: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3 iniziali. (g)  Tempo di
sparo in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento
in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
Anche in questo caso, come per la l’asteroide 7753 (1988XB), per una
tipologia di 1° incontro si vede che in corrispondenza di C3 minori l’arco di
tempo impiegato per raggiungere Marte sarà più lungo rispetto ad una C3
maggiore, che implica l’intersezione con l’orbita marziana in un tempo
molto più breve.
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Asteroide 52760 (1998 ML14)
Caratteristiche trasferimento
 Tipo di passaggio al flyby : Monte 2° passaggio
    (a)       (b)




Fig. 4.30: Traiettoria verso asteroide 52760 (1998 ML14) 2° incontro: con linea fine blu
è rappresentata l’orbita terrestre, con linea verde l’orbita di  Marte,  in blu marcato la
traiettoria balistica, in rosa la traiettoria propulsa, in nero la continuazione balistica
sull’orbita dell’asteroide.  In alto (a) è rappresentata la traiettoria; a lato sono
rappresentate la vista e la traiettoria con le direzioni di spinta (b). In basso (c) sono
rappresentate le traiettorie corrispondenti alle C3 iniziali.
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In figura 4.31 è rappresentato l’andamento della velocità in funzione del
tempo di trasferimento: anche in questo caso si ha un aumento di velocità
dovuto al passaggio “a monte” effettuato all’interno della sfera di influenza
di Marte (vedi capitolo 3), che si traduce in un salto nell’andamento della
velocità. In Fig. 4.32 è rappresentato l’andamento della distanza eliocentrica
in funzione del tempo di trasferimento.
(            (e)
                                          (d)
Fig. 4.31: Andamento della velocità in funzione del tempo di trasferimento(d): in blu è
rappresentato l’andamento della velocità corrispondente alla parte balistica della
missione, in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla fase propulsa. Il salto
di velocità è dovuto al passaggio nella sfera di influenza di Marte (e).
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Fig. 4.32: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo di trasferimento: in
blu sono riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle fasi di missione balistiche
iniziale e finale; in rosa è rappresentata la variazione della distanza eliocentrica durante
il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
La Fig. 4.33 rappresenta la variazione della spinta in funzione della distanza
eliocentrica.
                  Fig. 4.33: Andamento spinta in funzione della distanza eliocentrica
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L’andamento della spinta in funzione del tempo è riportato in Fig. 4.34
Fig. 4.34: Andamento spinta in funzione del tempo propulso. In corrispondenza di
T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
In Fig. 4.35 è riportato il consumo di massa relativo alle sei condizioni
iniziali di C3.
Fig. 4.35: Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento: la parte rosa è
relativa alla fase di missione propulsa, la blu a quella balistica (orbita Asteroide)
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In Fig. 4.36 sono riportati i grafici degli angoli di sparo relativi ad ogni
velocità iperbolica iniziale in funzione del tempo di sparo. 
Fig. 4.36: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo: in rosso è rappresentato  l’angolo nel
piano (), in blu l’angolo fuori dal piano()
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Di seguito (Fig. 4.37) vengono riportati i grafici dei Moltiplicatori di
Lagrange.
Fig. 4.37: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del tempo di sparo
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Nella figura seguente (Fig. 4.38) vengono riassunti i risultati in base alla C3
iniziale corrispondente ad ogni missione. Sono riportati i valori della massa
propulsa, il tempo di sparo e il tempo totale di missione.
      (f)
      (g)
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      (h)
Fig. 4.38: (f)  Massa propulsa corrispondente ai sei valori di C3 iniziali. (g)  Tempo di
sparo in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali. (h) Tempo totale di trasferimento
in corrispondenza dei sei valori di C3 iniziali.
Anche in questo caso, come nello studio dell’asteroide 7753 (1988XB), per
una tipologia di 2° incontro gli andamenti di massa propulsa e tempo di
sparo sono opposti.
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4.3 Scelta delle missioni di riferimento per il
dimensionamento dei sottosistemi
Dalle simulazioni presentate nel paragrafo precedente si nota che, per
entrambi i target, sono più vantaggiosi, in termini di consumo di
propellente, i trasferimenti che prevedono un’intersezione dell’orbita di
Marte al secondo incontro. Questi trasferimenti prevedono però un tempo
totale di trasferimento molto maggiore rispetto a quelli conseguenti ad uno
scambio gravitazionale effettuato al primo incontro con Marte. Per entrambi
gli asteroidi obiettivo, inoltre, si ha che per velocità di eccesso iperbolico
iniziali maggiori si ha una condizione di minimo consumo di massa, per C3
minori invece il consumo aumenta. Per questi motivi sono state scelte come
missioni di riferimento quelle che prevedono un consumo di massa minore.
Le missioni considerate sono quindi:
Asteroide 7753 (1988XB)
Velocità Eccesso Iperbolico (C3) 19 km2/s2
Consumo di Massa 553 kg
Tempo Totale di Trasferimento 1464 giorni
(a)
Asteroide 52760 (1998 ML14)
Velocità Eccesso Iperbolico (C3) 19 km2/s2
Consumo di Massa 533 kg
Tempo Totale di Trasferimento 1800 giorni
(b)
Tab. 4.2: Dati relativi alle missioni selezionate per gli asteroidi (a) 7753 (1988 XB) e (b)
52760 (1998 ML14).
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Per le missioni scelte sono state effettuate alcune simulazioni a quote di
flyby che variano da 250 a 350 km, in modo da vedere il comportamento
della sonda in funzione della quota.
7753 (1988 XB)
Caratteristiche trasferimento
 Angolo finale di arrivo: 180°
 Quote di flyby:  250 – 300 - 350 km
 Tipo di passaggio al flyby : Monte 2° passaggio
 C3 = 19 km2/s2
     (a)      (b)
Fig. 4.39: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988XB) 2° incontro a diverse quote di
scambio gravitazionale: con linea fine blu è rappresentata l’orbita terrestre, con linea
verde l’orbita di  Marte,  in blu marcato la traiettoria balistica, in rosa la traiettoria
propulsa, in nero la continuazione balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto (a) si ha
l‘ingradimento delle tre traiettorie effettuate alle quote di flyby di 250- 300- 350 km. A
lato sono rappresentate le  traiettorie con le rispettive direzioni di spinta (b).
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In Fig. 4.40 è riportato il grafico della velocità in funzione del tempo di
trasferimento per le tre quote considerate per lo scambio gravitazionale: si
nota il salto della velocità in corrispondenza del punto di flyby. In 4.41 è
riportato l’andamento della distanza eliocentrica in funzione del tempo di
trasferimento.
               
                                                                                                   (d)
                                       (c)
Fig. 4.40: Andamento della velocità in funzione del tempo di trasferimento(c): in blu è
rappresentato l’andamento della velocità corrispondente alla parte balistica della
missione, in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla fase propulsa. Il salto
di velocità è dovuto al passaggio nella sfera di influenza di Marte (d): nell’ingrandimento
si può vedere la differenza della traiettoria al variare della quota di passaggio.
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Fig. 4.41: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo di trasferimento per le
tre quote di riferimento: in blu sono riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle
fasi di missione balistiche iniziale e finale; in rosa è rappresentata la variazione della
distanza eliocentrica durante il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
L’andamento della spinta in funzione del tempo di sparo è riportata nella
Fig. 4.42: si nota che per le tre quote di riferimento le curve cambiano a
causa delle diverse traiettorie che si ottengono all’uscita della sfera di
influenza di Marte.
Fig. 4.42: Andamento spinta in funzione del tempo propulso al variare delle quote di
riferimento In corrispondenza di T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
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In Fig. 4.43 è riportato il consumo di massa relativo alle tre quote di flyby.
Fig. 4.43: Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento: la parte rosa è
relativa alla fase di missione propulsa, la blu a quella balistica (orbita Asteroide)
In Fig. 4.44 sono riportati i grafici degli angoli di sparo relativi ad ogni
velocità iperbolica iniziale in funzione del tempo di sparo. 
          
Fig. 4.44: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo alle quote di riferimento di 250- 300-
350 km: in rosso è rappresentato  l’angolo nel piano (), in blu l’angolo fuori dal
piano()
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L’andamento dei moltiplicatori di Lagrange è riportato nella figura
sottostante (Fig. 4.45):
Fig. 4.45: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del tempo di sparo per le tre
                                                        quote di riferimento
Nella figura seguente (Fig. 4.46) vengono riassunti i risultati in funzione
delle quote di riferimento di 250- 300- 350 km. Di seguito sono riportati i
valori della massa propulsa, il tempo di sparo e il tempo totale di missione.
     (e)
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                                  funzione di h
(f)
(g)
Fig. 4.46: (f)  Massa propulsa corrispondente ai tre valori di quota di flyby di
riferimento. (g)  Tempo di sparo in corrispondenza dei tre valori di quota di flyby di
riferimento. (h) Tempo totale di trasferimento in corrispondenza dei tre valori di
quota di flyby di riferimento.





 Angolo finale di arrivo: 180°
 Quota minima di flyby:  250 – 300 - 350 km
 Tipo di passaggio al flyby : Monte 2° passaggio
 C3 = 19 km2/s2
(a)      (b)
Fig. 4.47: Traiettoria verso asteroide 52760 (1998ML14) 2° incontro a diverse quote di
scambio gravitazionale: con linea fine blu è rappresentata l’orbita terrestre, con linea
verde l’orbita di  Marte,  in blu marcato la traiettoria balistica, in rosa la traiettoria
propulsa, in nero la continuazione balistica sull’orbita dell’asteroide. In alto (a) si ha
l‘ingradimento delle tre traiettorie effettuate alle quote di flyby di 250- 300- 350 km. A
lato sono rappresentate le  traiettorie con le rispettive direzioni di spinta (b).
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In Fig. 4.48 è riportato il grafico della velocità in funzione del tempo di
trasferimento per le tre quote considerate per lo scambio gravitazionale:
anche in questo caso si nota il salto della velocità in corrispondenza del
punto di flyby. In 4.49 è riportato l’andamento della distanza eliocentrica in
funzione del tempo di trasferimento.
                                                                                                   (d)
                                       (c)
Fig. 4.48: Andamento della velocità in funzione del tempo di trasferimento(c): in blu è
rappresentato l’andamento della velocità corrispondente alla parte balistica della
missione, in rosa è rappresentato l’andamento corrispondente alla fase propulsa. Il salto
di velocità è dovuto al passaggio nella sfera di influenza di Marte (d): nell’ingrandimento
si può vedere la differenza della traiettoria al variare della quota di passaggio.
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Fig. 4.49: Andamento Distanza  eliocentrica in funzione del tempo di trasferimento per le
tre quote di riferimento: in blu sono riportate le variazioni di distanza corrispondenti alle
fasi di missione balistiche iniziale e finale; in rosa è rappresentata la variazione della
distanza eliocentrica durante il periodo di tempo in cui sono accesi i propulsori.
L’andamento della spinta in funzione del tempo di sparo è riportata nella
Fig. 4.50: si nota che per le tre quote di riferimento le curve cambiano a
causa delle diverse traiettorie che si ottengono all’uscita della sfera di
influenza di Marte.
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Fig. 4.50: Andamento spinta in funzione del tempo propulso al variare delle quote di
riferimento In corrispondenza di T=1N è stato fissato il massimo valore di spinta.
In Fig. 4.51 è riportato il consumo di massa relativo alle tre quote di flyby.
Fig. 4.51: Consumo di massa in funzione del tempo di trasferimento: la parte rosa è
relativa alla fase di missione propulsa, la blu a quella balistica (orbita Asteroide)
Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
97
In Fig. 4.52 sono riportati i grafici degli angoli di sparo relativi ad ogni
velocità iperbolica iniziale in funzione del tempo di sparo. 
          
Fig. 4.52: Andamento Angoli di Sparo nel Tempo alle quote di riferimento di 250- 300-
350 km: in rosso è rappresentato  l’angolo nel piano (), in blu l’angolo fuori dal
piano()
L’andamento dei moltiplicatori di Lagrange è riportato nella figura
sottostante (Fig. 4.53):
Fig. 4.53: Andamento moltiplicatori di Lagrange in funzione del tempo di sparo per le tre
                                                        quote di riferimento
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Nella figura seguente (Fig. 4.54) vengono riassunti i risultati in funzione
delle quote di riferimento di 250- 300- 350 km. Di seguito sono riportati i
valori della massa propulsa, il tempo di sparo e il tempo totale di missione.
    (e)
(f)
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              (g)
Fig. 4.54: (f)  Massa propulsa corrispondente ai tre valori di quota di flyby di
riferimento. (g)  Tempo di sparo in corrispondenza dei tre valori di quota di flyby di
riferimento. (h) Tempo totale di trasferimento in corrispondenza dei tre valori di
quota di flyby di riferimento.
Dai risultati ottenuti si osserva che al variare della quota il consumo di
massa aumenta (ciò è dovuto alla variazione del vettore di stato in ingresso
all’ottimizzatore), mentre il tempo di trasferimento diminuisce: ciò avviene
perché si ha una variazione dell’eccentricità dell’orbita, con conseguente
variazione dell’angolo di inclinazione tra i vettori velocità in ingresso e
uscita dalla sfera di influenza, che comporta una maggior variazione di
velocità per quote basse quindi un minor tempo di trasferimento
4.4 Confronto con trasferimenti classici
Confrontando i risultati ottenuti per le missioni di riferimento con dei
trasferimenti classici, ovvero trasferimenti diretti Terra- Asteroide obiettivo,
fatti simulando le traiettorie senza effettuare lo scambio gravitazionale
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considerando sempre una spinta continua variabile, si nota che, a parità di
caratteristiche del motore, per trasferimenti verso corpi che si trovano a
distanze minori conviene una missione diretta, che comporta sia un minor
tempo di trasferimento che un minor consumo di massa; viceversa, per
raggiungere distanze maggiori, come ad esempio l’asteroide 52760 (1998
ML14), si può vedere che conviene un tipo di trasferimento con scambio
gravitazionale, che permette di ridurre sia il tempo prolulso che il consumo
di propellente. Di seguito sono riportati i trasferimenti diretti.
7753 (1988XB)
       (a)              (b)
Fig. 4.55: Trasferimento diretto verso 7753 (1988XB) senza l’utilizzo di scambio
gravitazionale intermedio. (a) Traiettoria con direzioni di sparo (b) consumo di massa in
funzione del tempo di sparo
Tipo trasferimento Diretto Con Flyby
Consumo di Massa 350 kg 553 kg
Tempo di
trasferimento
350 giorni 1463 giorni
Tab. 4.3: Confronto trasferimento diretto e con flyby.




       (c)              (d)
Fig. 4.56: Trasferimento diretto verso 52760 (1998 ML14) senza l’utilizzo di scambio
gravitazionale intermedio. (a) Traiettoria con direzioni di sparo (b) consumo di massa in
funzione del tempo di sparo
Tipo trasferimento Diretto Con Flyby
Consumo di Massa 900 kg 533 kg
Tempo di
trasferimento
1000 giorni 1800 giorni
Tab. 4.4: Confronto trasferimento diretto e con flyby.




STUDIO DI FATTIBILITA’ DELLE MISSIONI DI
RIFERIMENTO
Le dimensioni dei sottosistemi che compongono un veicolo spaziale
cambiano in base alle caratteristiche delle missioni prese in oggetto. In base
alle missioni scelte in precedenza come riferimento, in questo capitolo
verrà effettuato un dimensionamento preliminare dei vari sottosistemi, con
particolare attenzione al sistema propulsivo, al sistema di potenza e al carico
utile (payload).
5.1 Scelta del lanciatore
La prima fase di qualunque missione è il lancio. Il lanciatore, che ha il
compito di portare la sonda nella sua orbita di partenza, consiste di una serie
di stadi, ognuno dei quali fornisce una spinta, ed uno stadio aggiuntivo
(fairing) in cui viene allocato il payload.
   I criteri utilizzati per la scelta del lanciatore sono:
 Massa iniziale da portare in orbita;
 Velocità di eccesso iperbolico tale da consentire l’arrivo diretto su
Marte;
 Dimensioni sufficienti a contenere la sonda;
In base a questi vincoli i candidati ideali sono risultati essere tre:




L'Atlas V è il più recente membro della famiglia di razzi Atlas. E’ stato
sviluppato da Lockheed Martin Commercial Launch Services come parte
del programma Evolved Expendable Launch Vehicle  (EELV) della U.S.
Air Force. I lanci avvengono dal Space Launch Complex 41 a Cape
Canaveral Air Force Station.
                            (a)     (b)
Fig. 5.1: (a) Fairing Atlas V (401) [19] : Diametro interno 3750.1 in (b) schema Atlas V
(401)
2
23 17.6 kmC s
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Fig.5.2: Grafico Massa Payload in funzione della velocità di eccesso iperbolico per il
lanciatore Atlas V (401). Si può notare che per le C3 scelte per lo studio il lanciatore è in
grado di portare in orbita carichi superiori a quello considerato
Ariane V
Parte della famiglia Ariane, è un lanciatore sviluppato e costruito sotto
autorizzazione dell'Agenzia Spaziale Europea (ESA) ed il Centro Nazionale
di Studi Spaziali (CNES). Astrium realizza i vettori in Europa ed
Arianespace provvede ai lanci dal centro spaziale situato nella Guiana
francese.
2
23 9 kmC s
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Fig. 5.3: Fairing Ariane V : Diametro 4570 in, razzo Ariane V [20]
Delta IV Medium
Lanciatore appartenente alla famiglia dei razzi Delta, fa parte del
programma Evolved Expendable Launch Vehicle (EELV) della U.S. Air
Force. In base al payload che deve trasportare in orbita, è presente in diverse
versioni: Medium, Medium+(4.2), Medium+(5.2), Medium+(5.4), Heavy.
2
23 10 kmC s
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Fig. 5.4: Fairing Delta IV Medium : Diametro 4074 in, razzo Delta IV Medium [21]






                                    
Tab. 5.1: Delta IV Medium:Payload trasportabile in funzione della velocità di eccesso
iperbolico iniziale [21]
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5.2 Dimensionamento dei sottosistemi
Nei paragrafi seguenti verrà effettuato il dimensionamento dei sottosistemi
della sonda: maggiore attenzione verrà data ai sottosistemi di propulsione e
di generazione di potenza, e anche alla strumentazione scientifica utile per
le missioni. In base ai componenti utilizzati e alle loro masse sarà calcolato
il valore della massa effettiva del satellite, valore che poi verrà utilizzato per
un calcolo più preciso e veritiero della missione.
5.2.1 Strumentazione Scientifica
La finalità delle missioni studiate è quella di osservare gli asteroidi
obiettivo, quindi è necessario imbarcare sul satellite una strumentazione
adeguata, in grado di realizzare le finalità scientifiche di missione. Gli
strumenti necessari per una missione consistono in una telecamera in grado
di acquisire immagini in prossimità dell’obiettivo, un rivelatore di
composizione chimica a raggi gamma e uno spettrometro di massa. Per la
scelta della strumentazione scientifica da utilizzare per il nostro studio si è
fatto riferimento a missioni con obiettivi simili a quelli presi in
considerazione. Di seguito una breve descrizione di alcuni degli strumenti
scelti.
Rivelatore composizione Raggi Gamma (Gamma Ray and Neutron Detector
(GRaND)) [6]
Utilizzato nella missione Dawn, questo strumento è in grado di rilevare la
composizione chimica della roccia dell’asteroide, grazie alla  combinazione
dei Raggi Gamma con il rivelatore a neutroni. E’ anche in grado di rilevare
eventuali tracce di acqua. Non necessita della luce del Sole per vedere
l’oggetto.
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Spettrometro infrarossi e spettro visibile(Visible and Infrared Spectrometer
(VIR))
Spettrometro [6] che produce immagini spettrali in range tra 0.25-1 µm e 1-5
µm. Utilizzato nella missione Dawn, è una ricostruzione dello spettrometro
VIRTIS presente a bordo della missione ESA Rosetta. Lo spettrometro è
costituito da 3 moduli:
1.Sistema ottico
2.Elettronica “proximity electronics”
3.Dispositivo di raffreddamento criogenico e elettronica di controllo
4.Supporto meccanico e termico contenente i sottosistemi dello spettrometro
        (a)     (b)
Fig.5.5: (a) GRaND (b)VIR (foto di cortesia Jet Propulsion Laboratory JPL)









Cad. Cont. Tot. Cad. Tot.
Framing camera
(FC) [6]





1 0.5 3 0.5 3 3
VIR 1 14.3 3 14.7 18 18
Fotocamera ampio/
stretto campo 1 3 3 3.1 4 4
GRaND 1 10 30 13 15 15
Unità elaborazione
dati DPU
2 3 5 6.3 6 12
60 66
                             Tab. 5.2: Budget massa/ potenza strumentazione scientifica
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5.2.2 Sottosistema di propulsione
Il sottosistema di propulsione deve essere accuratamente scelto in modo che
soddisfi i vincoli e le prestazioni richieste dalla missione. In particolare i
propulsori dovranno essere in grado di fornire la spinta necessaria che
servirà per modificare i parametri orbitali della traiettoria in modo da
raggiungere l’asteroide obiettivo.
   Dato che in questo lavoro si è scelto di studiare missioni ad alta potenza,
ipotizzando un impulso specifico pari a 4000 secondi, la scelta dei
propulsori è ricaduta sui propulsori a Ioni che permettono di ottenere un
impulso specifico compreso tra i 2500 e i 5000 secondi.
   In base alle prestazioni ipotizzate (vedi Tab. 4.1), quindi, la ricerca si è
soffermata su due tipi di propulsore in grado di soddisfare i vincoli di
missione
 Propulsore NEXT, NASA’s Evolutionary Xenon Thruster
 Propulsore a ioni T6, sviluppato di QinetiQ
NEXT [22][23][24]
Il NEXT è un motore in grado di fornire circa 6 kW di potenza per una spinta di
circa 250 mN. Fa parte dei progetti di nuova generazione di propulsori a ioni
del NASA Glenn Research Center, ed è adatto ad una vasta gamma di missioni
di esplorazione del sistema solare, dato che consente di trasportare una massa
maggiore di carico utile e di ridurre le dimensioni del veicolo di lancio rispetto
alle altre tipologie di propulsori a Ioni (vedi Fig. 5.6).
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Fig.5.6: Confronto Flessibilità di missione e Potenza operativa tra propulsore a ioni
NEXT e NSTAR  [24]
T6 [25]
Il T6 è un nuovo tipo di propulsore a ioni sviluppato da QinetiQ, in fase di
test sono stati in grado di sviluppare una spinta di circa 210 mN per un
impulso specifico di circa 4700 s. Verrà utilizzato per la missione Bepi
Colombo (2014).
                                      (a)   (b)
Fig.5.7: propulsori a ioni NEXT (a), T6 (b)
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Allo stato dell’arte solo i propulsori a Ioni NEXT sono in grado di fornire le
prestazioni richieste, quindi si è scelto di utilizzare 4 propulsori a ioni
NEXT con una spinta di 250 mN e una potenza di 6 kW ciascuno.
Serbatoi
In base ai consumi relativi alle missioni di riferimento è stato scelto il tipo
di serbatoio da utilizzare, ed è stato effettuato il calcolo del numero
necessario da installare a bordo. Sono stati scelti dei serbatoi cilindrici
pressurizzati per Xenon del tipo COVP
(Composite Overwrapped Pressure Vessels) [26];
in base ai risultati ottenuti dalle simulazioni si può
vedere che il consumo di propellente per entrambe
le missioni di riferimento è di circa 550 kg: sarà
quindi necessario installare a bordo un numero di
serbatoi pari a 6, con una capacità di circa 100 kg
l’uno.
                                                                                              Fig.5.8: Serbatoio per Xenon









Cad. Cont. Tot. Cad. Tot.
Propulsore a ioni
NEXT 4 12 20 58 6000 24000
Unità erogazione




1 16 18 19 - -
Serbatoi per Xenon 6 30 8 194 - -
306 24620
     Tab. 5.3: Budget massa/ potenza sottosistema di propulsione
5.2.3 Sottosistema di potenza
Il sottosistema di potenza fornisce la potenza elettrica a tutti i sottosistemi
del veicolo e al carico utile. E’ costituito da:
 Pannelli solari,  che generano potenza elettrica con le celle solari;
 Batterie, che hanno il compito di immagazzinare la potenza da fornire al
veicolo nelle fasi di eclissi;
Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
114
 Unità di elaborazione di potenza PCDU (Power Conditioning and
Distribution Unit), il cui compito è quello di erogare al voltaggio del bus
della sonda la potenza elettrica dal sistema di generazione a tutte le
utenze.
Pannelli Solari
Per il dimensionamento dei pannelli [27][28][29][30]solari bisogna considerare il
grado di degradazione delle celle a causa delle radiazioni solari. Nello
studio si suppone che i pannelli siano diretti sempre in modo ottimale verso
il Sole, ovvero con la superficie posta perpendicolarmente alla direzione dei
raggi solari: ciò avviene grazie a un sistema di puntamento meccanico
SADA [19] (Solar Array Drive Assembly), che tramite l’uso di  attuatori ne
permette la rotazione e il corretto posizionamento. Si considerano pannelli
composti da celle solari a tripla giunzione in arsenuro di gallio [31]  perché,
rispetto a quelle in Silicio, permettono di avere un’efficienza maggiore,
resistono meglio alle radiazioni e quindi hanno una durata maggiore e
degradano. Conoscendo il valore della potenza a “inizio vita” (BOL) , che
nel nostro caso equivale a :
e considerando un’efficienza η pari a 0.28  [28][29] per celle multi-giunzione
in arsenuro di gallio e una “efficienza di impacchettamento”          di 0.9  [27]
, per una potenza solare in ingresso IS = 1358 W/ m2 è possibile calcolare










Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
115
I pannelli verranno quindi suddivisi in due ali ognuna delle quali avrà
un’area totale di 50      e fornirà una potenza di 17,5 kW. In riferimento ai
dati trovati in letteratura riguardo la grandezza delle celle solari, possiamo
scegliere di utilizzare 10 pannelli da 5     l’uno, con un peso specifico di
circa 2 kg/      [29] .
Batterie
Per il dimensionamento delle batterie  [27] [28] è necessario calcolare il
periodo di eclissi [32][10] del satellite. Per fare ciò facciamo delle ipotesi per
lo studio del problema.
   Innanzitutto supponiamo che i raggi solari siano tutti paralleli, che
l’asteroide target abbia forma sferica e che il satellite si trovi su un’orbita
circolare con quota pari alla quota minima di funzionamento del payload
installato a bordo (circa 60 km). Consideriamo inoltre di effettuare il calcolo
nel punto in cui l’asteroide si trova a distanza minima dal Sole (Perielio) e
supponiamo di metterci nella situazione peggiore, ovvero nel caso in cui
l’area oscurata dall’eclissi è maggiore. Ipotizzando quindi che l’ombra sia
cilindrica, risolviamo un problema geometrico da cui troviamo l’arco di
tempo in cui il satellite si trova in eclissi: si ha quindi
Con:                                            velocità angolare
         R :  raggio asteroide




1 22 sin ( )RT
r
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Per il calcolo della massa dell’asteroide si è fatto riferimento alla densità
media [33] di asteroidi con diametro  e composizione simile a quelli utilizzati
come target:
In base al tempo di eclissi, stimato in circa 2 ore e mezzo, e alla potenza
necessaria per il funzionamento del controllo termico, degli strumenti e
delle telecomunicazioni,  che ammonta a circa 900 W, si devono installare a
bordo 4 batterie agli ioni di litio da con densità di energia di 250 Wh/ kg e
capacità pari a
con: n : efficienza di trasmissione tra la batteria e l’utenza = 0,9
       N : numero batterie
       DOD : profondità di scarica (Depth Of Discharge) = 0,6 [27].
                   Corrisponde all’energia prelevata dalla batteria durante il periodo di




















ntità Cad. Cont. Tot. Cad. Tot.
Pannelli Solari 2 100 4 208 - -
Batterie 4 7.5 4 31.2 - -
PCDU 1 15 15 17.3 100 100
SADA 2 3.5 4 7.3 8.5 17
Cablaggio 1 10 50 15 - -
278.8 117
 Tab. 5.4: Budget massa/ potenza sottosistema di potenza
5.2.4 Altri sottosistemi
Nel seguente paragrafo verrà esposto in breve il dimensionamento dei
restanti sottosistemi  della sonda. In particolare, viene studiato il
sottosistema di controllo termico, di navigazione, guida, controllo e
determinazione di assetto, di comando e gestione dati e di struttura e
meccanismi.
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Sottosistema di controllo termico
Il sottosistema di controllo termico [27][28] ha il compito di mantenere la
temperatura di ogni singolo componente entro un intervallo di
funzionamento, bilanciando, tramite irraggiamento verso lo spazio, le fonti
di calore dovute alla dissipazione di potenza dei sottosistemi e
all’assorbimento delle radiazioni solari e terrestri. Un altro compito è quello
di fornire calore per garantire che la temperatura non scenda al di sotto del
valore minimo tollerato dai singoli componenti durante le fasi di eclisse.
Alcuni esempi di temperature di funzionamento tipiche sono riportati nella
tabella seguente:




Ruote di momento 0-50
Pannelli solari -100 - 125
              Tab. 5.5: Temperature di funzionamento tipiche di alcuni componenti[28]
Si sceglie di utilizzare sia controlli di tipo passivo chedi tipo attivo.
Controlli di tipo passivo
Comprendono radiatori (che smaltiscono il calore verso lo spazio profondo
tramite irraggiamento), rivestimenti con materiali con particolari proprietà
radiative, pozzi di calore (che assorbono energia termica), isolamento
multistrato (isolamento veicolo per evitare un abbassamento della
temperatura dei vari componenti).
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Controlli di tipo attivo
Vengono utilizzati per i componenti che sono più vincolati per quanto
riguarda le temperature di funzionamento (es.: serbatoi Xenon, batterie).
Comprendono caloriferi, resistenze (per il controllo delle basse
temperature), refrigeratori termo- elettrici.
Bilancio Termico
Nell’effettuare il bilancio termico si ipotizzano le condizioni più critiche,
che corrispondono alla prima fase della missione quando la sonda si trova
ancora in prossimità della Terra per la condizione “più calda”, e alle  fasi di
eclissi, corrispondenti alla fase in cui la sonda è in orbita attorno
all’asteroide obiettivo, per la condizione “più fredda”.
Nel bilancio si tiene conto di tre termini:
Qassorbita + Qdissipata = Qemessa
Con:    Qassorbita : potenza assorbita
            Qdissipata : potenza dissipata
              Qemessa : potenza emessa




Data dalla somma di tre contributi:
1. Flusso solare
Con:        : assorbività veicolo ( = 0.3)
           S  : flusso solare ( = 1358          )
2. Flusso di irraggiamento terrestre
Con: ε : emissività veicolo ( = 0,8)
        qi : flusso di radiazione sulla superficie della Terra (= 237 W/m2)
       Re : raggio terrestre ( = 6378 103 m)
        h : quota del veicolo  (= 9,29 108 m  , bordo della sfera di influenza).
3. Flusso di albedo
Il flusso di albedo corrisponde alla percentuale di energia solare riflessa dal
Sole ed è così definito:
Con: ρ = albedo della Terra ( = 0,3)



































Considerando un corpo nero, dalla formula di Stefan- Boltzmann, la quale
indica la proporzionalità diretta tra l’energia totale irradiata da un corpo
nero per unità di superficie per unità di tempo e la temperatura del corpo
nero elevata alla quarta potenza, è possibile trovare  la potenza termica
emessa con la seguente formula:
Con: σ  : costante di Stefan-Boltzmann  (= 5,6710-8 W/m2K4)
        Ar : superficie del radiatore
         T : temperatura assoluta del radiatore ( = 320 K (≈ 45 °C, valore
              tipico))
Potenza dissipata
La potenza dissipata consiste nel 5% [18] della potenza utilizzata da ogni
componente: nel nostro caso equivale a circa 1250 W.
   Sostituendo i termini nella formula iniziale, troviamo che l’area dei
radiatori è pari a 6.86 m2, il che significa che verranno montati due radiatori
da 3.43 m2 l’uno. I radiatori devono essere disposti perpendicolarmente ai
pannelli solari, in modo da non essere esposti alla radiazione solare.
Per la condizione di eclisse sia il flusso solare che quello di albedo sono
nulli e il contributo relativo all’irraggiamento terrestre può considerarsi
trascurabile, quindi la formula iniziale si riduce all’uguaglianza tra la
potenza dissipata dalla strumentazione scientifica e dal sistema di
comunicazione, e la potenza emessa dal radiatore
4 483emessa r r rQ A T A  W
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Cad. Cont. Tot. Cad. Tot.












                           Tab. 5.6: Budget massa/ potenza sottosistema di controllo termico
Sottosistema di navigazione, guida, controllo e determinazione di assetto
Il sottosistema di navigazione, guida, controllo e determinazione di assetto
ha il compito sia di stabilizzare il satellite durante il trasferimento (fase di
lancio, dopo la separazione dal veicolo, fase di discesa e ascesa) sia di
orientare la struttura principale (compreso il carico utile), i pannelli solari e i
radiatori, le antenne e i propulsori, in modo da fornire la spinta nella giusta
direzione.
   Viene scelta una stabilizzazione a tre assi [10] con ruote di momento che, a
differenza delle ruote di reazione, forniscono al satellite una stabilità
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giroscopica. Sono utilizzate in satelliti con elevato requisito di puntamento.
In presenza di coppie secolari agenti sul satellite, le ruote di momento
tendono ad aumentare la velocità angolare con cui girano. Per tale motivo, e
per evitare di mandare in saturazione i motori elettrici di controllo è
necessario periodicamente desaturare i rotori per mezzo di generatori di
coppia magnetici oppure attraverso razzi di controllo.
   Con un opportuno sistema di controllo in grado di abbassare la velocità
del rotore, questi dispositivi possono funzionare come una ruota di reazione,
e questo prevede un risparmio nella progettazione del sistema di controllo in
quanto  a bordo si ha un dispositivo polivalente.
Fig.5.9: Ruote di momento/reazione NASA
Si sceglie di utilizzare 4 ruote di momento, tre lungo gli assi di spin ed una a
45° per assicurare la ridondanza del sistema. Le coppie di disturbo che
agiscono sul satellite hanno diversa natura, ma, dato che gli asteroidi hanno
un campo gravitazionale di entità trascurabile e su questi non è presente
atmosfera, si possono trascurare sia le coppie dovute al campo magnetico
che quelle dovute al gradiente di gravità: viene quindi considerato il
disturbo dovuto alla sola pressione di radiazione solare. Si assume che la
radiazione venga completamente assorbita, che i pannelli solari siano
perpendicolari alla congiungente Sole- veicolo e che il veicolo si trovi alla
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distanza minima ammissibile dal Sole (che coincide con il perielio
dell’orbita di trasferimento); si considera inoltre che il satellite sia
assialsimmetrico, di avere una superficie di pannelli solari di 100 m2 totali e
che la distanza massima del centro di pressione solare al baricentro del
veicolo sia di 50 cm.
La pressione di radiazione solare è data dalla seguente formula:
con: P : pressione di radiazione solare misurata sulla Terra (≈ 4,7 N/km2 )
        R : distanza media Terra-Sole (1 AU )
        r   : distanza del veicolo dal Sole (= 1 AU)
Si calcolano quindi la spinta e la coppia esercitate sul veicolo,
con: S : superficie dei pannelli solari
        b : distanza tra il baricentro e il centro di pressione solare del veicolo.
Per contrastare il disturbo giornaliero dovuto all’azione della pressione
solare vengono scelte delle ruote di momento che forniscono una coppia di
circa 14 Nms. Come detto in precedenza, per evitare che si arrivi alla
saturazione dei motori elettrici, è necessario desaturare i rotori tramite
2
24.7
R NP P kmr


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propulsori chimici a monopropellente ( idrazina), che hanno una spinta di 5
N e Isp=220 s.
 Il tempo giornaliero di sparo per ogni ruota vale:
con: Ta : disturbo accumulato
        F  : spinta del propulsore
        b   : braccio di spinta (stimato circa 1 m)
il che equivale a un tempo totale di 8704 s per l’asteroide 7753 (1988XB) e
di 10800 s per l’asteroide 52760 (1998ML14). Per calcolare la quantità di
idrazina necessaria è sufficiente dividere l’impulso totale (prodotto tra la
spinta del propulsore e il tempo totale di sparo) per l’impulso specifico di
220 s, valore tipico per questo tipo di propulsore:
.
Dai risultati ottenuti si nota che, nonostante l’asteroide 52760 (1998 ML14)
si trovi ad una distanza maggiore rispetto al 7753 (1988XB), la differenza di
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Sottosistema di    navigazione, guida,






Cad. Cont. Tot. Cad. Tot.
Prop. Chimico per
controllo di assetto 8 0.3       4 2.5 10 80







Serbatoio idrazina 1 3 8  3.3 - -
Ruota di momento 4 6 3 25 25 100
Sensore di stelle 2 1.5 3 3.1 3 6
Sensore di Sole 6 0.3 3 1.9 0.1 0.6
7753 (1988XB) 56.6 186.6
52760 (1998ML14) 61.8 186.6
             Tab. 5.7: Budget massa/ potenza sottosistema di navigazione guida e controllo
Sottosistema di comunicazione e comando e gestione dati [28]
Il sottosistema di comunicazione, comando e gestione dati è un’interfaccia
tra il veicolo spaziale e le stazioni di terra, con le quali avviene la
trasmissione e la ricezione simultanea di segnali. Le informazione trasmesse
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da Terra verso la sonda (uplink) vengono acquisite e demodulate dal
sottosistema; al contrario, le informazioni inviate dal satellite alle stazioni di
Terra (downlink) consistono nei dati che vengono acquisisti dagli strumenti
che formano il carico utile e dalle informazioni sulla telemetria di bordo. La
scelta degli strumenti da utilizzare è stato fatto in riferimento a missioni con
target simili, come ad esempio la missione Dawn: sia per l’uplink che per il
downlink si è scelto di utilizzare una banda X per la trasmissione dei dati ad
una frequenza di 8 GHz ed una potenza massima di trasmissione di 200 W. Si
utilizzano inoltre un’antenna ad alto guadagno da 1.5 m, e tre antenne di
basso guadagno come supporto[6].
Sottosistema di telecomunicazione, comando e gestione dati








2 4 20 9,6 18 36
Antenna ad alto
guadagno 1,5 m 
1 5 3 5,1 40 40
Trasponder (banda
X)
2 3 10 6,6 13 26
TWTA 2 2,2 10 4,8 100 200
Antenna basso
guadagno




1 1,1 10 1,2 6 6
Cablaggio 1 5 50 7,5 - -
35.73 608
                    Tab. 5.8: Budget massa/ potenza sottosistema di telecomunicazione,
                                                      comando e gestione dati




La struttura collega il veicolo al vettore di lancio, ed ha come scopo il
sostentamento meccanico dei sottosistemi. Viene suddiviso in :
Struttura primaria
Struttura che deve essere in grado di resistere ai carichi applicati in fase di
lancio, proteggere dall’azione di agenti esterni l’equipaggiamento e
garantire smorzamento delle vibrazioni .
Struttura secondaria
E’ formata dai sostegni dei vari componenti e dai meccanismi che permettono
la movimentazione delle parti mobili, il puntamento delle antenne e il
dispiegamento dei pannelli solari.
   Nella stima dello studio preliminare si assume una massa della struttura








Struttura principale 1 160 18 188.8
Supporto serbatoi 6 2,5 18 17.7
206.5
                                     Tab. 5.9: Budget massa/ potenza sottosistema struttura
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5.2.5 Budget di massa (Mass Budget)
Il budget di massa viene calcolato sommando i vari contributi della massa,












52.2 13 7.8 60
Propulsione 193.6 20 48.8 306





33 10 4 37




33.9 5 1.8 35.7
Struttura e
meccanismi
165.2 20 41.3 206.5
Dry mass 992























                                       Tab. 5.10: Budget massa asteroidi
In Tab. 5.10 è stato calcolato il Budget di Massa per la missione di
riferimento verso gli asteroidi obiettivo. Inizialmente il calcolo è stato fatto
considerando solo il peso dei singoli sottosistemi, ottenendo così una massa
di 1005 kg. Successivamente sono stati aggiunti i 553- 533 kg di Xenon
necessari per il trasferimento e la quantità di idrazina necessaria per
desaturare le ruote di momento: abbiamo così ottenuto una massa totale di
1565 e 1550 kg, valore minore rispetto a quello considerato inizialmente ed
utilizzato per la simulazione delle traiettorie. Ciò significa che è possibile
imbarcare a bordo più propellente, magari aggiungendo altri obiettivi alla
missione, oppure installare un payload diverso per un tipo di missione
scientifica rivolta a studi particolari. Si nota che per le due missioni l’unica
differenza sta nel quantitativo di idrazina da portare a bordo: ciò è dovuto al
fatto che la quantità necessaria dipende dal solo tempo di trasferimento della
missione.
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Di seguito vengono riportati i valori delle masse in termini di percentuali
corrispondenti ai singoli sottosistemi:
Fig. 5.11: Budget massa percentuale asteroidi
5.2.6 Budget di potenza  (Power Budget)
Per calcolare il budget di potenza viene considerata la potenza necessaria ai
sottosistemi per il corretto funzionamento aumentata di un margine del 30%.
Di seguito verrà fatta una stima totale della potenza necessaria, poi verranno
studiate nel particolare le varie fasi della missione, in modo da considerare
le potenze relative alle sole utenze attive in quell’arco di tempo. Per fare ciò
la missione verrà suddivisa nelle seguenti fasi:




E’ la fase che va dal distacco dal lanciatore all’arrivo su Marte. I
pannelli solari vengono dispiegati dall’attuatore mediante l’energia fornita
dalle batterie; si ha l’orientamento del veicolo grazie al controllo di assetto.
Le comunicazioni avvengono tramite le antenne omnidirezionali a basso
guadagno fino alla fase di distacco, in prossimità di Marte viene attivata
l’antenna di alto guadagno.
 Fase propulsa
In questa fase vengono accesi i propulsori per fornire la spinta
necessaria per effettuare l’orbita di trasferimento. I pannelli solari, che
vengono mantenuti nella direzione dei raggi solari dall’attuatore,
forniscono l’energia necessaria al funzionamento dei motori a ioni. In
questo caso, dato che ci troviamo ad una distanza maggiore dalla Terra,
per le telecomunicazioni si utilizza l’antenna ad alto guadagno.
 Rendez- vous
In quest’ultima fase la sonda entra nell’orbita dell’asteroide target per
gli studi previsti e la mappatura: avviene quindi una richiesta di potenza
da parte del payload e del sottosistema di telecomuncazioni, il cui
compito è quello di inviare i dati acquisiti a Terra. Una volta entrato
nell’orbita obiettivo, il satellite si troverà per alcuni periodi, come detto
in precedenza, in fase di eclissi: in questo caso viene attivato il
sottosistema di controllo termico che ha il compito di non far scendere al
di sotto del valore di funzionamento la temperatura dei sottosistemi.
Missioni a bassa spinta verso Asteroidi con Scambio
Gravitazionale con Marte
133
             Potenza Totale









Di propulsione 24620 7386 32006
Sottosistema di
potenza 117 35.1 152.1
Sottosistema di
controllo termico 150 45 195
Navigazione,
guida, controllo









Tab. 5.12: Budget potenza sottosistemi
















































Termico Resistenze 150 195 195
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Termico Resistenze 150 195 195
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Termico Resistenze 150 195 195
971.7
Tab. 5.13: Budget potenza
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5.3 Configurazioni definitive delle missioni
Nel paragrafo precedente, in base al budget di massa, è stato trovato il
valore effettivo della massa del satellite considerato nello studio. Le
simulazioni vengono quindi effettuate nuovamente sostituendo al valore
ipotizzato inizialmente il valore trovato nello studio preliminare.
5.3.1 Orbite di trasferimento
Di seguito sono riportate le orbite di trasferimento verso i due asteroidi
obiettivo ottenute simulando le missioni con i nuovi rispettivi valori di
massa iniziale M = 1565 kg e 1550 kg  al posto dei 2000 kg ipotizzati in
partenza. Oltre a cambiare il valore della massa iniziale, si è dovuto trovare
un altro set di moltiplicatori di Lagrange e fornire un  nuovo tempo di primo
tentativo per entrambi gli asteroidi, al fine di ottenere la convergenza del
codice.
Asteroide 7753 (1988XB)
Fig. 5.12: Traiettoria verso asteroide 7753 (1988XB) con nuova massa iniziale
M= 1565 kg
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Asteroide 52760 (1998 ML14)
Fig. 5.13: Traiettoria verso asteroide 52760 (188ML14) con nuova massa  iniziale
M= 1550 kg
In entrambi i casi si ha un miglioramento in termini di tempo propulso e
tempo totale di trasferimento (rispettivamente diminuiscono di circa il 20 e
il 10%) che va a discapito di un consumo maggiore di propellente (aumento
di circa il 15%).





Nel lavoro di tesi è stata presentato lo studio di traiettorie a bassa spinta con
scambio gravitazionale intermedio con Marte verso due asteroidi target
scelti in base ai vincoli di missione riportati nel paragrafo 2. Lo studio delle
traiettorie di trasferimento è stato studiato al variare della velocità di eccesso
iperbolico iniziale i cui valori variano tra un minimo, calcolato con una
manovra interplanetaria alla Hohmann diretta Terra- Marte, e un massimo
scelto in modo da  poter offrire più soluzioni di lancio. In particolare, la
prima parte della tesi è stata dedicata allo studio delle traiettorie di
trasferimento verso gli asteroidi target, considerando diversi punti in cui
effettuare il flyby in base ai vincoli relativi alle sfere di influenza e al
numero di incontri che si vogliono effettuare col pianeta intermedio; si nota
che il punto in cui avviene l’incontro dipende dal valore di C3 iniziale:
difatti, , per un primo incontro col pianeta, per valori maggiori di eccesso
iperbolico si riduce il tempo di arrivo su Marte, mentre il contrario avviene
per valori minori di C3; l’opposto avviene per un secondo incontro. Nello
studio si è tenuto conto di una spinta variabile con la distanza eliocentrica.
Per l’ottimizzazione delle soluzioni si è scelto di utilizzare un metodo
indiretto che dipende molto dai valori dei moltiplicatori di Lagrange forniti
al tempo iniziale.
   Dai risultati ottenuti si nota che sia il consumo di propellente che il tempo
di trasferimento dipendono sia dal valore di eccesso iperbolico iniziale che
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dal numero di incontri che si vuole effettuare con Marte: per un primo
incontro si nota che il satellite effettua, per entrambi gli asteroidi obiettivo,
una rivoluzione prima di arrivare al target: ciò va a penalizzare il
trasferimento, rispetto a un caso diretto in termini di consumo di massa e
tempo di trasferimento totale. Per un secondo incontro, invece, siamo in
grado di effettuare un trasferimento diretto. Si nota, inoltre, che per un
incontro al secondo passaggio, l’andamento della massa e del tempo
propulso sono opposti: ciò avviene in corrispondenza di valori di C3
maggiori, cui corrisponde un valore di massa minore a causa della maggior
durata dell’arco propulso che la sonda effettua internamente. Facendo
riferimento alle missioni scelte per il dimensionamento, si vede che al
variare della quota il consumo di massa aumenta (ciò è dovuto alla
variazione del vettore di stato in ingresso all’ottimizzatore), mentre il tempo
di trasferimento diminuisce: ciò avviene perché si ha una variazione
dell’eccentricità dell’orbita, con conseguente variazione dell’angolo di
inclinazione tra i vettori velocità in ingresso e uscita dalla sfera di influenza,
che comporta una maggior variazione di velocità per quote basse quindi un
minor tempo di trasferimento.
   La seconda parte dello studio è stata rivolta al dimensionamento dei
sottosistemi che compongono un satellite per le missioni di riferimento
scelte: una maggiore attenzione è stata data ai sottosistemi di propulsione,
potenza e alla strumentazione scientifica da installare a bordo. E’ stata fatta
una stima sia del budget di massa che del budget di potenza per lo studio
preliminare effettuato, e sono state fornite due configurazioni, una per
ognuna delle missioni di riferimento, date le differenze in termini di
distanza eliocentrica e di tempo di trasferimento degli asteroidi target. In
base ai risultati ottenuti, le missioni di riferimento risultano realizzabili in
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un tempo di trasferimento pari a 1100 e 1400  giorni, con una massa iniziale
di 1565 e 1550 kg , che comprendono circa 600 kg di propellente e 68 kg di
strumentazione scientifica, di cui fanno parte gli strumenti che permettono
la realizzazione dello studio degli asteroidi.
   Possibili sviluppi futuri del lavoro qui proposto possono essere fatti
introducendo fenomeni perturbativi ed effemeridi, in modo da ottenere
soluzioni più vicine alla realtà. Ulteriori perfezionamenti si possono avere
effettuando trasferimenti che considerino più incontri gravitazionali prima
dell’arrivo all’asteroide obiettivo, utilizzando metodologie di calcolo più
raffinate o applicando il metodo di ottimizzazione all’intera traiettoria di
trasferimento, considerando quindi una traiettoria con flyby in cui la scelta
dei tempi di accensione e spegnimento dei propulsori spetta
all’ottimizzatore.
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